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ݖ௦௨௣  Massimo valore dello spostamento relativo  
ߦ  Fattore di smorzamento  
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ܴܴܵ  Spettro della risposta richiesto (Required Response Spectrum)  
ܴܶܵ  Spettro della risposta del test (Test Response Spectrum)  
ܦ݋ܨ  Grado di libertà (Degree of Freedom)  
ܱܣܵܲܮ  Livello di pressione sonora complessivo (Overall Acoustic Sound 
Pressure Level) 
 
ܳ  Quality Factor  
ܳܵܮ  Carico quasi-statico (Quasi-Static Load)  
ܩோெௌ  Valore quadratico medio dei livelli di vibrazione  
߱௜  Frequenza naturale i-esima  
ࡹ  Matrice di massa  
࢜  Modo di vibrare  
ࡷ  Matrice di rigidezza  
ࡲ૙  Ampiezza della forza eccitatrice  
ࢁ  Vettore  degli spostamenti  
ࡲ(࢚)  Forza di eccitazione casuale  
࢛(࢚)  Risposta all’eccitazione  
ࡿ௨(߱)  Funzione di densità spettrale di potenza della risposta  
ࡴ(߱)  Matrice della funzione di risposta in frequenza  
ࡿ௙(߱)  Matrice diagonale  
࡯  Matrice di smorzamento  
࢖(࢚)  Vettore della forza applicata nel tempo  
࢛̈  Vettore di accelerazione nodale  
࢛̇  Vettore di velocità nodale  
࢛  Vettore di spostamento nodale  
ࢗ  Vettore degli spostamenti nodali generalizzati  
ܿଵ, ܿଶ  Costanti fornite dall’utente  
ߦ௜  Rapporto di smorzamento i-esimo  
ത߮௜  Forma modale i-esima  
ܯ்  Massa del propulsore   
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Introduzione 
 
 
 
In questo lavoro di tesi verrà condotto uno studio della risposta di un particolare tipo 
di propulsore spaziale, denominato propulsore ad effetto Hall, alle sollecitazioni 
introdotte dall’ambiente meccanico associato ad un veicolo di lancio. Tale studio ha 
lo scopo di fornire una base di partenza per i futuri test di qualifica che dovranno 
essere realizzati su un propulsore ad effetto Hall e che costituiscono un passo 
fondamentale del processo che porterà all’effettivo utilizzo dello stesso in ambito 
spaziale.  
Infatti, un qualsiasi oggetto da immettere in orbita attorno alla Terra deve essere in 
grado di resistere al complesso di carichi di varia natura causati dal lanciatore che lo 
trasporta. Per tale motivo vengono realizzati dei test a terra per fare in modo che ciò 
che deve funzionare nello spazio possa iniziare la sua missione in condizioni di totale 
integrità strutturale. 
 
Innanzitutto, si fornirà un’introduzione alla propulsione spaziale concentrando 
l’attenzione su quella elettrica e sui propulsori ad effetto Hall, descrivendone i 
principi di funzionamento e le caratteristiche fondamentali. 
Successivamente, verrà trattato l’argomento dei test di qualifica, relativamente alle 
tipologie esistenti e alle modalità di esecuzione dei test condotti, al fine di esaminare 
l’ambiente meccanico presente durante il lancio. 
Nello stesso capitolo si forniranno le generalità sulle sollecitazioni associate ad un 
lanciatore, soffermandosi, in particolare, sulle caratteristiche di urti meccanici e 
vibrazioni. 
In seguito, si descriverà l’ambiente meccanico associato a diversi veicoli di lancio 
fornendo per ciascuno di essi le informazioni necessarie alla conduzione dei test di 
qualifica, che consentono di caratterizzare le sollecitazioni agenti sul payload durante 
le varie fasi del lancio in orbita. Tali informazioni verranno presentate in forma di 
grafici e tabelle, attraverso uno schema ben definito, al fine di rendere possibile il 
confronto tra i lanciatori presentati, riguardo l’entità delle sollecitazioni introdotte.   
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Si proseguirà, quindi, con la descrizione dei principali aspetti del problema 
vibrazionale, soffermandosi sulle diverse tipologie di analisi dinamica e sulla loro 
formulazione matematica. Inoltre, verranno presentati, in linea generale, i passi 
fondamentali di un’analisi dinamica agli elementi finiti. 
 
A questo punto, si affronterà l’analisi agli elementi finiti della risposta di un 
propulsore ad effetto Hall, relativamente all’ambiente meccanico associato ad uno 
specifico veicolo di lancio. Saranno illustrate le varie fasi dello studio condotto e 
verranno presentati i risultati ottenuti in termini di tensioni massime, mettendo in 
evidenza i componenti maggiormente sollecitati. Come affermato in precedenza, tale 
studio fornirà il punto di partenza per la realizzazione, al di fuori di questo lavoro di 
tesi, di successive analisi su un propulsore della tipologia già indicata che dovrà 
essere sottoposto, in seguito, all’effettivo processo di qualifica. 
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1 
La propulsione elettrica 
 
 
 
1.1 Introduzione 
 
In questo capitolo sarà fornita una breve introduzione alla propulsione spaziale, con 
lo scopo di presentarne le caratteristiche fondamentali e fornirne un quadro generale.  
Si concentrerà l’attenzione sulla propulsione elettrica, descrivendo, in particolare, i 
propulsori ad effetto Hall,  il loro funzionamento e i loro aspetti fondamentali. 
 
1.2 La propulsione spaziale 
1.2.1 Generalità 
In ambito aerospaziale, al fine fornire ad un veicolo una data spinta ܶ si sfrutta il 
principio di conservazione della quantità di moto. Infatti, grazie ad un propulsore si 
imprime una determinata accelerazione ad un propellente che viene espulso 
attraverso un condotto con una velocità in corrispondenza della sezione d’uscita pari 
a ݑ௦. Quindi, sul veicolo agirà una forza in direzione opposta a quella di espulsione 
del propellente. Inoltre, a causa della differenza tra la pressione dell’ambiente esterno 
݌௔  e quella del propellente, in corrispondenza della sezione d’uscita ݌௦  si ha un 
contributo alla spinta esprimibile nel modo seguente: 
ܨ௣ = 	 ܣ௦(݌௦ − ݌௔)																																																						(1.1) 
dove con ܣ௦ si indica l’area della sezione d’uscita del propulsore. 
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Quindi, indicando con ݉̇ la portata di massa allo scarico, l’espressione della spinta 
ottenuta può essere scritta nel modo seguente: 
ܶ = 	 ݉̇ݑ௦ + ܣ௦(݌௦ − ݌௔)																																															(1.2) 
 
A questo punto, è possibile definire la velocità efficace allo scarico ݑ௘  come di 
seguito:  
ݑ௘ = ݑ௦ + ܣ௦(݌௦ − ݌௔)݉̇ 																																																(1.3) 
 
Ciò consente di scrivere l’espressione della spinta in questo modo: 
ܶ = ݉̇ݑ௘																																																											(1.4) 
 
Data la spinta, si può definire l’impulso totale come:  
ܫ = ∫ ܶ݀ݐ௧଴ 																																																									(1.5)  
 
dove, l’intervallo temporale che va dall’istante iniziale all’istante t corrisponde al 
tempo di funzionamento del propulsore. 
 
Indicando, poi, con ݃଴ l’accelerazione gravitazionale terrestre al livello del mare, si 
definisce l’impulso specifico: 
ܫ௦௣ = ∫ ܶ݀ݐ௧଴
݃଴ ∫ ݉̇݀ݐ
௧
଴
																																																					(1.6) 
 
 
Questa espressione può essere semplificata introducendo l’ipotesi che la spinta e la 
portata di propellente rimangano invariate, ottenendo: 
ܫ௦௣ = ܶ݃଴݉̇ = ݑ௘݃଴ 																																																				(1.7) 
 
L’impulso specifico e la spinta rappresentano due parametri fondamentali della 
propulsione spaziale. 
16 
 
 
Passando, quindi, ad un bilancio monodimensionale della quantità di moto di un 
razzo che si muove nel vuoto e che non è soggetto a forze esterne, come quella di 
gravità e quelle aerodinamiche, è possibile ottenere l’equazione del razzo di 
Tsiolkovsky, esprimibile nel modo seguente: 
∆ݒ = ݑ௘ ln ݉௜݉௙ 																																																					(1.8) 
In questa equazione ∆ݒ corrisponde alla variazione di velocità del razzo tra l’istante 
iniziale e quello finale, cui corrispondono rispettivamente una massa iniziale del 
razzo ݉௜ ed una massa finale ݉௙. 
Dall’equazione di Tsiolkovsky si può ottenere la quantità di propellente necessario al 
raggiungimento di un dato ∆ݒ , nota la velocità efficace allo scarico, o l’impulso 
specifico: 
݉௣ = ݉௜ ቆ1 − ݁ି∆௩௨೐ ቇ = ݉௜ ቆ1 − ݁ ି∆௩௚బூೞ೛ቇ																														(1.9) 
1.2.2 Classificazione dei propulsori 
I propulsori spaziali possono essere classificati principalmente in due modi. 
Il primo si basa sul processo accelerativo grazie al quale la velocità del propellente 
raggiunge il valore ݑ௘, ovvero tra: 
- Processo gasdinamico, in cui il propellente ad alta pressione e temperatura 
subisce un’espansione ed un’accelerazione in un ugello dalla geometria 
opportuna; 
- Processo elettrico, attraverso cui il propellente viene dapprima ionizzato e 
successivamente accelerato mediante l’applicazione di un campo elettrico; 
- Processo elettromagnetico, in cui il propellente, portato allo stato di plasma, 
subisce un’accelerazione mediante l’applicazione della forza di Lorentz, 
derivante dall’interazione tra una corrente elettrica ed un campo magnetico. 
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Il secondo modo, invece, si basa sul tipo di energia utilizzata, permettendo di 
distinguere tra: 
- Propulsori nucleari, in cui l’energia utilizzata viene ricavata attraverso di 
processi di fissione nucleare e, successivamente, viene ceduta al propellente 
sotto forma di calore; 
- Propulsori chimici, dove l’energia si ottiene grazie a processi di combustione, 
ossia reazioni chimiche esotermiche; 
- Propulsori elettrici, nei quali l’energia è di tipo elettrico e viene utilizzata per 
generare campi elettrici e magnetici in grado di ionizzare e accelerare il gas 
propellente . 
Nella tabella 1.1 vengono rappresentati i due tipi di classificazione, appena introdotti, 
con un’indicazione sull’impulso specifico ottenibile con ciascun sistema. 
Processo 
accelerativo 
Energia utilizzata 
Nucleare Chimica Elettrica 
Gasdinamico 
Propulsori a 
fissione nucleare 
ܫ௦௣ = 800 − 1000	ݏ Propulsori a propellente liquido 
ܫ௦௣ = 300 − 450	ݏ 
 
Propulsori a 
propellente 
solido 
ܫ௦௣ = 180 − 250	ݏ 
Resistogetti 
ܫ௦௣ = 280 − 350	ݏ 
 
 
 
Arcogetti 
ܫ௦௣ = 400 − 1000	ݏ 
Elettrostatico 
  Propulsori a ioni 
ܫ௦௣ = 3000 − 5000	ݏ 
 
FEEP 
ܫ௦௣ = 6000 − 8000	ݏ 
Elettromagnetico 
  Propulsori MPD 
ܫ௦௣ = 1000 − 3000	ݏ 
 
Propulsori ad 
effetto Hall 
ܫ௦௣ = 2000 − 3500ݏ 
 
Tabella 1.1 – Classificazione dei propulsori spaziali. 
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1.2.3 La propulsione elettrica 
Una definizione di propulsione elettrica è la seguente: 
 
L’accelerazione di un gas allo scopo di ottenere propulsione, attraverso il 
riscaldamento elettrico e/o attraverso l’applicazione di forze di natura 
elettrica e magnetica1. 
 
Quindi, i propulsori elettrici permettono di convertire l’energia elettrica in energia 
cinetica, posseduta dal propellente espulso. 
Uno degli aspetti più rilevanti della propulsione elettrica è quello legato alla ricerca 
dell’impulso specifico ottimale.  
Infatti, dato un intervallo di funzionamento ∆ݐ ed ipotizzando che la spinta fornita 
dal propulsore e la portata di massa allo scarico rimangano costanti in tale intervallo, 
si ottiene la seguente espressione per la massa di propellente consumato: 
 
∆݉ = ݉̇∆ݐ = ܶ∆ݐ
ݑ௘
= ܶ∆ݐ
݃଴ܫ௦௣
																																											1.10) 
 
da cui si nota che all’aumentare dell’impulso specifico si ha una diminuzione della 
massa di propellente consumata. 
In realtà, è necessario tenere in considerazione che nel caso dei propulsori elettrici, la 
potenza necessaria al funzionamento dev’essere fornita da un generatore elettrico, 
dotato di massa ݉௚. Infatti, mentre nel caso dei propulsori chimici per accelerare un 
gas si sfrutta l’energia derivante dalla reazione chimica tra combustibile e ossidante, 
per i propulsori elettrici si usa un opportuno sistema di generazione dell’energia 
elettrica, che può essere rappresentato da: 
 Pannelli fotovoltaici; 
 Batterie; 
 Celle a combustibile; 
 Generatore a radioisotopi. 
                                                             
1 Robert G. Jahn, Physics of Electric Propulsion, Dover Publication Inc., New York 1996, p.6 
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Al fine di mettere in evidenza ciò si ipotizza, innanzitutto, che ݉௚ sia proporzionale 
alla potenza generata ܲ secondo la relazione ݉௚ = ݇ܲ. 
Il rendimento del propulsore η può essere espresso mediante la seguente espressione: 
 
η = 12 ݉̇ݑ௘ଶ
ܲ
= ݃଴ܫ௦௣ܶ2ܲ 																																												(1.11) 
da cui: 
ܲ = ݃଴ܫ௦௣ܶ2η 																																																						(1.12) 
 
Si ottiene, quindi, la seguente relazione: 
 
݉௚ = ݇݃଴ܫ௦௣ܶ2η 																																																		(1.13) 
 
da cui si osserva che ad aumento dell’impulso specifico corrisponde un incremento 
della massa del sistema di generazione di potenza. 
Quindi, il valore ottimale dell’impulso specifico sarà quello che permette di 
minimizzare la somma tra la massa del propellente consumato e quella del generatore 
elettrico. 
Rappresentando su un diagramma l’andamento della somma ∆݉ + ݉௚  al variare 
dell’impulso specifico, si nota la presenza di un punto di minimo corrispondente al 
valore ottimale dell’impulso specifico tale da minimizzare la massa complessiva del 
sistema di potenza e del propellente.  
 
Figura 1.1– Ricerca dell’impulso specifico ottimale. 
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Il valore ottimale dell’impulso specifico dipende: dalla massa specifica del sistema di 
generazione di potenza α, dal rendimento del propulsore η  e dal tempo di 
funzionamento.  
Ciò è messo in evidenza dalla relazione seguente: 
 
ܫመ௦௣ = 1݃
଴
൬
2η∆t
ߙ
൰
ଵ
ଶ
																																																		(1.14) 
 
Oltre ai parametri già citati, assume notevole importanza la densità di spinta ௦ܶ , 
espressa dal rapporto tra spinta ed unità di potenza: 
 
௦ܶ = ܶܲ = ݉̇ݑ௘ܲ 																																																			(1.15) 
 
Quindi, nota la densità di spinta del propulsore e data la potenza disponibile a bordo 
del veicolo si ottiene l’intervallo di spinta che è possibile fornire, nonché i tempi 
necessari ad effettuare una manovra o una missione. 
Ciò si collega direttamente ad una delle principali limitazioni connesse all’utilizzo 
della propulsione elettrica. Infatti, i propulsori di questo tipo sono caratterizzati da 
elevati impulsi specifici e da valori bassi della spinta, corrispondenti a tempi di 
missione lunghi. 
Tuttavia, a parità di ∆ݒ , un elevato impulso specifico porta ad una quantità di 
combustibile consumato notevolmente inferiore rispetto a quello utilizzato, ad 
esempio, dai propulsori chimici. 
 
Inoltre, i propulsori elettrici possiedono le seguenti caratteristiche: 
 Possibilità di riaccensioni multiple; 
 Possibilità di riutilizzo durante varie missioni; 
 Notevole variabilità della spinta. 
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1.3 Il propulsore ad effetto Hall 
1.3.1 Cenni storici 
La propulsione ad effetto Hall è stata studiata sia dagli USA che dall’URSS già dagli 
anni Cinquanta. Tuttavia, è stata l’Unione Sovietica a sviluppare per prima un 
dispositivo perfettamente funzionante, poiché in occidente l’attenzione è stata 
concentrata sui propulsori a ioni.  
In Russia sono state sviluppate due tipologie fondamentali di propulsori ad effetto 
Hall, denominate SPT (Stationary Plasma Thruster) e TAL (Thuster with Anode 
Layer). Il primo tipo è caratterizzato da una zona di accelerazione del plasma più 
estesa del secondo, nonché dalla presenza di un canale ceramico.  
Il primo disegno di SPT, che si è affermato maggiormente sul TAL, si deve in 
particolare al lavoro dello scienziato russo Alexey I. Morozov, mentre il primo 
modello che ha operato nello spazio è stato l’SPT-502, a bordo del satellite russo 
Soviet Meteor nel 1971. 
In seguito, i propulsori ad effetto Hall sono stati largamente studiati anche negli Stati 
Uniti, in particolare dal Jet Propulsion Laboratory, dal Glenn Research Center e 
dall’Air Force Laboratory, facendo salire, fino ad oltre duecento, il numero delle 
missioni che si sono avvalse degli HET, senza aver mai registrato un guasto. 
Il primo propulsore ad effetto Hall utilizzato allo scopo di fornire una propulsione 
primaria al di fuori dell’orbita terrestre è stato il PPS-1350 sviluppato dalla Snecma, 
che ha operato, a partire dal 2003, su una sonda dell’Agenzia Spaziale Europea, 
denominata SMART-1. 
 
1.3.2 Principi di funzionamento 
Il funzionamento dei propulsori ad effetto Hall può essere schematizzato, facendo 
riferimento alla figura 1.2, come descritto di seguito. 
 
                                                             
2 Il numero dopo la sigla SPT indica il diametro in mm del canale di accelerazione  
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Figura 1.2 – Schema di un propulsore ad effetto Hall. 
 
Un fascio di elettroni, emesso da un catodo cavo, si muove lungo le linee di campo 
elettrico che congiungono il catodo stesso all’anodo, a causa di una differenza di 
potenziale tra i due elettrodi. Quando gli elettroni raggiungono l’uscita del canale di 
accelerazione subiscono l’influenza di un campo magnetico generato da opportuni 
avvolgimenti ed incanalato grazie al circuito magnetico. Gli elettroni, quindi, 
iniziano un moto cicloidale in direzione perpendicolare sia al campo magnetico 
radiale, sia al campo elettrico assiale. Ciò è possibile grazie al piccolo raggio di 
Larmor degli elettroni, rispetto a quello degli ioni positivi. 
L’effetto Hall consiste, quindi, nel moto degli elettroni perpendicolare al campo 
elettrico, dovuto sia al campo magnetico, sia al basso numero di collisioni che 
tendono a riallineare la direzione del moto degli elettroni a quella del campo 
elettrico. 
Ciononostante, il moto degli elettroni presenta una componente di deriva assiale, 
pertanto in direzione dell’anodo. Tale moto di deriva permette di realizzare la 
ionizzazione delle particelle neutre del gas, in uscita dall’anodo, per effetto delle 
collisioni tra tali particelle e gli elettroni che sono caratterizzati da un alto valore 
dell’energia cinetica posseduta. La ionizzazione porta alla formazione di ulteriori 
elettroni che alimentano la scarica iniziale. 
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Si ha, poi, un campo elettrico indotto, generato dal moto assiale degli elettroni che 
viene ostacolato dal campo magnetico nella loro deriva verso l’anodo. Tale campo 
indotto è tanto più intenso, quanto più è ostacolato il moto assiale degli elettroni. 
Il campo elettrico assiale, caratterizzato da un picco in corrispondenza della sezione 
d’uscita del propulsore, causa l’accelerazione degli ioni i quali non subiscono il 
processo di deriva a causa dell’ampio raggio di Larmor e formano il getto che genera 
la spinta.  
Al fine di rendere il flusso in uscita dal propulsore quasi-neutro, questo deve essere 
neutralizzato per mezzo dell’immissione di elettroni provenienti dal catodo. Il flusso 
di elettroni che causa la ionizzazione del gas propellente prende il nome di corrente 
di scarica, mentre la parte rimanente di elettroni (~90%) che neutralizza il flusso in 
uscita è detto corrente di neutralizzazione. 
Il circuito elettrico del propulsore si chiude, infine, grazie al ritorno al catodo degli 
elettroni che raggiungono l’anodo. 
Il gas propellente solitamente utilizzato in un propulsore ad effetto Hall è lo Xenon, 
grazie alla sua massa atomica elevata ed il basso potenziale di ionizzazione. Tuttavia 
è possibile impiegare altri gas come, ad esempio, Krypton e Argon. 
Nella figura seguente viene mostrato l’andamento qualitativo delle linee di campo 
magnetico, lungo il canale di un HET, dove la sezione 2 corrisponde all’uscita del 
canale di accelerazione. 
 
Figura 1.3 – Andamento delle linee di campo magnetico. 
 
Nella stessa figura è possibile notare la conformazione “a lente” delle linee di campo 
magnetico nei pressi della sezione d’uscita.  
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Tale disposizione è necessaria all’ottenimento del picco di campo elettrico che 
accelera gli ioni, corrispondente alla caduta di potenziale associata al diminuire della 
velocità assiale degli stessi.  
E’ possibile distinguere tre zone principali del canale del propulsore: 
- La regione a ridosso dell’anodo, dove il gas diffonde semplicemente, viene 
detta zona di diffusione ed ha una lunghezza ܮௗ;  
- La parte del canale prima della sezione 1, in cui avviene la maggior parte 
delle collisioni tra atomi ed elettroni, è detta zona di ionizzazione ed è 
caratterizzata da una lunghezza ܮ௜; 
- La regione compresa tra le sezioni 1 e 2 corrisponde approssimativamente 
alla zona di accelerazione, con lunghezza ܮ௔. 
 
Nella figura seguente viene mostrato un grafico con l’andamento del potenziale 
elettrico, del campo elettrico assiale e del campo magnetico. 
 
Figura 1.4 – Andamento, lungo il canale, del potenziale, del campo elettrico assiale e del 
campo magnetico. 
 
Nella figura 1.5 viene mostrato un propulsore ad effetto Hall durante un test di 
funzionamento: si tratta dell’HT400, sviluppato da Alta S.p.A. 
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Figura 1.5– Propulsore HT400 durante il primo test di funzionamento. 
 
 
1.3.3 Parametri operativi e prestazioni 
In seguito, si prenderà in esame il modello ideale di propulsore ad effetto Hall, il cui 
campo magnetico è puramente radiale, il campo elettrico puramente assiale e la 
corrente esclusivamente azimutale. 
Sotto queste ipotesi, indicando con ௔ܸ௡௢ௗ௢  il potenziale all’anodo, con ݁  la carica 
elettrica fondamentale e con ܯ௜ la massa molecolare, la velocità efficace allo scarico 
ideale può essere espressa mediante la seguente relazione: 
 
ݑ௘ = ඨ2݁ ௔ܸ௡௢ௗ௢ܯ௜ 																																																		(1.16) 
 
Tuttavia, nella realtà entrano in gioco degli effetti che impediscono di determinare 
l’esatto svolgimento dei processi che avvengono all’interno del propulsore. 
Il discostamento dal comportamento ideale è dovuto, tra l’altro, ai seguenti aspetti: 
 Topologia del campo magnetico; 
 Interazioni del getto di plasma con le pareti del canale del propulsore. 
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In particolare, l’interazione del plasma con le pareti del canale porta: all’emissione 
secondaria di elettroni, a perdite energiche e ad alterazioni del processo di diffusione. 
Inoltre, al fine di assicurare il corretto funzionamento del propulsore, il processo di 
accelerazione del plasma dovrebbe essere realizzato in una regione ristretta del 
canale. 
Oltre ai fattori appena esposti, il comportamento reale del propulsore è influenzato da 
diversi tipi di perdite, che ne limitano le prestazioni. Innanzitutto, il valore della 
differenza di potenziale effettiva all’anodo si discosta da quello della differenza di 
potenziale di scarica di un fattore ∆ ௦ܸ . Quindi, indicando con ஽ܸ  la differenza di 
potenziale di scarica ideale, esprimibile con ஽ܸ = ௖ܸ௔௧௢ௗ௢ − ௔ܸ௡௢ௗ௢   e con ஺ܸ  il 
voltaggio effettivo di accelerazione, si ottiene che: 
஺ܸ = ஽ܸ − ∆ ௦ܸ																																																		(1.17) 
 
A questo punto è possibile definire un rendimento legato alla differenza di 
potenziale, pari a: 
ߟ௏ = ஺ܸ
஽ܸ
																																																						(1.18) 
Successivamente, è possibile fornire un rendimento legato all’energia cinetica del 
getto. Infatti, data la velocità effettiva del getto ݑ௝  e la sua velocità ideale ݑ௝∗ , 
esprimibili attraverso le seguenti relazioni: 
ݑ௝ = ඨ2݁ ஺ܸܯ௜ 																																																					(1.19) 
ݑ௝
∗ = ඨ2݁ ஽ܸ
ܯ௜
																																																					(1.20) 
Quindi, il rendimento dell’energia cinetica del getto di plasma sarà dato da: 
 
ߟఌ = ൫ݑ௝൯ଶ
൫ݑ௝
∗൯
ଶ = ஺ܸ
஽ܸ
= ߟ௏																																									(1.21) 
 
Come è possibile notare dall’espressione seguente, tale rendimento può essere 
espresso in termini dei fattori di perdita ߝ௪, ߝ௔ e ߝ௜, legati rispettivamente alle perdite 
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in corrispondenza delle pareti, alle perdite all’anodo e all’energia impiegata per 
realizzare il processo di ionizzazione. 
ߟఌ = 1 − ߝ௪ − ߝ௔ − ߝ௜																																									(1.22) 
 
Adesso, si procederà col definire i rendimenti legati alla corrente e alla portata del 
getto di plasma. 
La corrente di scarica è il risultato della somma tra la corrente delle particelle del 
plasma, che concorrono alla formazione del getto ܫ௝ , e la corrente di elettroni ܫ௘ , 
come si può vedere dalla seguente espressione: 
ܫ஽ = ܫ௝ + ܫ௘																																																							(1.23) 
 
Quindi, il rendimento legato alla corrente è esprimibile come: 
ߟூ = ܫ௝ܫ஽ 																																																											(1.24) 
 
Per quanto riguarda il rendimento legato alla portata massica del getto di plasma, 
questo tiene conto della presenza di una percentuale di atomi di gas che, non essendo 
stati ionizzati, non subiscono l’influenza del campo elettrico applicato e, quindi, non 
partecipano alla spinta. Se si indica con ݉̇௧௢௧ la portata complessiva, mentre con ݉̇௝ 
ed ݉̇௡ si indicano, rispettivamente, la portata di ioni e la portata di particelle neutre, 
si ha:  
݉̇௧௢௧ = ݉̇௝ + ݉̇௡																																																		(1.25) 
 
Perciò, il rendimento appena introdotto può essere scritto come: 
 
ߟ௠ = ݉̇௝݉̇௧௢௧ 																																																									(1.26) 
 
A questo punto la spinta effettiva si può scrivere nel modo seguente: 
 
ܶ = ݉̇௝ݑ௝ = ݉̇௝ඨ2݁ ஺ܸܯ௜ 																																													(1.27) 
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Mentre, la velocità efficace allo scarico può essere espressa come: 
ݑ௘ = ܶ݉̇௧௢௧ = ݉̇௝ݑ௝݉̇௝/ߟ௠ = ߟ௠ݑ௝ = ߟ௠ඨ2݁ ஺ܸܯ௜ 																									(1.28) 
Quindi, tenendo conto delle relazioni precedenti il rendimento di spinta ߟ் sarà dato 
da: 
ߟ் = ܶݑ௘2 ஽ܲ = ݉̇௝ට2݁ ஺ܸܯ௜ ߟ௠ට2݁ ஺ܸܯ௜2ܫ஽ ஽ܸ = ߟ௠ ஺ܸ஽ܸ ܫ௝ܫ஽ = ߟ௠ߟఌߟ௝ 													(1.29) 
 
Oltre ai rendimenti descritti, è necessario tenere in considerazione altri due aspetti, 
che concorrono a determinare il rendimento di un propulsore ad effetto Hall. 
Tali aspetti, associati ai rendimenti ߟఉ  e ߟ௨ , riguardano, rispettivamente, la 
divergenza del flusso in uscita e la differenza tra le velocità degli ioni che 
concorrono a determinare il flusso stesso.  
Quindi, il rendimento di spinta complessivo può essere scritto come: 
ߟ் = ߟ௠ߟఌߟ௝ߟఉߟ௨																																																	(1.30) 
Tra vari rendimenti introdotti, quello più difficile da valutare con esattezza è ߟఌ, dato 
che è legato ai fattori di perdita ߝ௪, ߝ௔ e ߝ௜, tutti e tre da determinare separatamente. 
Per gli altri rendimenti, solitamente, si assumono dei valori ragionevoli dettati 
dall’esperienza, per il fatto che il loro valore non cambia in maniera considerevole in 
funzione del propulsore in esame. 
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2 
Test di qualifica relativi 
all’ambiente meccanico.  
Carichi statici, urti e vibrazioni 
 
 
 
2.1 Introduzione 
 
Tra i diversi tipi di test che vengono condotti sui componenti di un sistema, o 
eventualmente su un dato sottosistema, si trovano i seguenti: 
 Test di sviluppo; 
 Test di qualifica; 
 Test di approvazione. 
Nella prima parte del capitolo, allo scopo di chiarire la differenza tra tali test, verrà 
fornita una breve descrizione dei principali aspetti che li caratterizzano, in relazione 
al loro obiettivo finale.  
Pertanto, si concentrerà l’attenzione sui test di qualifica, distinguendone le varie 
tipologie e presentando gli standard europei ECSS per i sistemi utilizzati in ambito 
spaziale, forniti nei documenti [6] e [7]. 
Nella seconda parte del capitolo saranno esposte le nozioni generali relative alle 
sollecitazioni causate dal veicolo di lancio, approfondendo in particolare gli 
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argomenti degli urti meccanici e delle vibrazioni, in riferimento anche alle specifiche 
dei test e alle modalità di realizzazione di questi. 
 
2.2 Sviluppo, qualifica e approvazione 
2.2.1 Test di sviluppo 
 
I test di sviluppo hanno l’obiettivo di supportare la fattibilità di un progetto e fornire 
assistenza nel processo di evoluzione dello stesso. 
Tali test vengono condotti allo scopo di convalidare nuovi concetti progettuali, 
attraverso l’applicazione di nuove configurazioni di tecniche preesistenti. 
I test di sviluppo possono essere effettuati su modelli in scala, di sviluppo o 
d’integrazione. Inoltre, qualora sia possibile, devono essere condotti in condizioni 
operative più severe rispetto a quelle riscontrate durante la missione, in modo tale da 
identificare le caratteristiche di progettazione marginali. 
 
2.2.2 Test di qualifica 
 
L’obiettivo del test di qualifica è la dimostrazione formale che la realizzazione di un 
progetto ed i metodi di produzione di questo sono conformi ai requisiti specifici, sia 
per quanto riguarda la parte hardware, sia per la parte software. 
Un test di qualifica deve dimostrare che un determinato elemento è in grado di 
funzionare correttamente in un dato ambiente, con opportuni margini di sicurezza. 
I livelli dei test di qualifica devono superare i valori massimi previsti di un dato 
fattore di sicurezza, il quale ha lo scopo di assicurare che, anche nel caso peggiore, i 
livelli delle sollecitazioni durante il volo non supereranno quelli relativi ai test di 
qualifica. Tali test vengono condotti su modelli dedicati (QM), del tutto simili ai 
dispositivi che dovranno essere immessi in orbita. 
 
2.2.3 Test di approvazione 
 
L’obiettivo dei test di approvazione è quello di dimostrare la conformità di un dato 
dispositivo alle specifiche tecniche e controllarne la qualità rilevando eventuali 
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difetti di produzione, errori di lavorazione e anomalie nelle prestazioni che non 
sarebbero facilmente individuabili dalle normali tecniche di ispezione. 
Tali test vengono condotti sui modelli realmente utilizzati, in condizioni tali da non 
superare i livelli previsti durante la missione. 
I test di approvazione si configurano come test formali, condotti per dimostrare 
l’adeguatezza di un elemento e se questo sia pronto per la consegna ed il successivo 
utilizzo. 
 
2.3 Test di qualifica 
2.3.1 Tipologie di test di qualifica 
 
Le informazioni presentate in seguito fanno riferimento al documento dell’ECSS 
(European Cooperation for Space Standardization) che definisce gli standard da 
seguire per effettuare i test di qualifica. In tale documento, i propulsori ad effetto 
Hall, così come i componenti del sistema propulsivo in generale, rientrano nella 
categoria Equipment. 
 
I test che devono essere eseguiti durante un processo di qualifica riguardano i 
seguenti campi: 
 Proprietà fisiche; 
 Funzionale e prestazioni; 
 Umidità; 
 Perdite; 
 Accelerazione; 
 Vibrazioni sinusoidali; 
 Vibrazioni casuali; 
 Ambiente acustico; 
 Urti meccanici; 
 Archi elettrici; 
 Ambiente termico; 
 Compatibilità elettromagnetica (EMC/ESD); 
 Vita operativa; 
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 Microgravità; 
 Rumore udibile. 
 
Nell’ambito di questa tesi si farà riferimento ai seguenti tipi di test, relativi 
all’ambiente meccanico cui è soggetto un propulsore ad effetto Hall, durante il lancio 
all’interno del fairing: 
 Test di accelerazione costante; 
 Test di vibrazione sinusoidale e casuale;  
 Test di urto. 
Si noti che per i propulsori in generale, secondo quanto indicato dagli standard 
ECSS, il test di accelerazione solitamente non è richiesto, mentre i test d’urto sono 
indicati come opzionali. Ciò è visibile nella figura seguente.  
 
Figura 2.1 – Indicazioni sui test di qualifica. 
 
Invece, nella figura 2.2 viene mostrata la sequenza di realizzazione dei test di 
qualifica, mettendo in evidenza le tipologie discusse in seguito. Tale sequenza viene 
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imposta sia per rispettare l’ordine in cui si susseguono i vari ambienti di 
sollecitazione durante il lancio, sia per la necessita di individuare possibili difetti il 
prima possibile durante l’esecuzione dei vari test.  
 
Figura 2.2 – Sequenza dei test di qualifica. 
 
2.3.2 Test di accelerazione costante 
 
Lo scopo di questo tipo di test è quello di determinare la capacità di un componente 
di sopportare l’accelerazione impressa dal lanciatore durante le varie fasi del lancio. 
Al fine della conduzione di tale test è possibile seguire i seguenti passi: 
i. Viene effettuato il fissaggio del componente da esaminare su una macchina di 
prova, conducendo il test secondo tre assi mutualmente perpendicolari; 
ii. Nel caso in cui venga utilizzata una centrifuga per realizzare il test, la 
lunghezza del braccio della stessa (misurata a partire dal baricentro del 
componente) deve essere almeno cinque volte la dimensione del componente 
misurata lungo il braccio; 
iii. Durante ogni test il braccio viene messo in rotazione con un’accelerazione 
costante, in modo tale da raggiungere la velocità necessaria entro un periodo 
di tempo che non sia inferiore a 15 secondi;  
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iv. L’accelerazione viene mantenuta per un tempo di applicazione determinato e 
successivamente si procede con la progressiva riduzione fino al valore nullo, 
in un intervallo di tempo pari ad almeno 15 secondi. 
 
In generale, i livelli dei test di accelerazione condotti lungo ogni asse e in entrambe 
le direzioni sono i seguenti: 
 Accelerazione: ૠ.૞	ࢍ 
 Durata: ૜	࢓࢏࢔ 
 
Nello specifico, però, i livelli dei test devono essere quelli previsti durante il lancio, 
aumentati da un opportuno margine di qualificazione. 
 
2.3.3 Test di vibrazione sinusoidale 
 
Lo scopo dei test di vibrazione sinusoidale è quello di dimostrare la capacità del 
componente in oggetto di sopportare eccitazioni di bassa frequenza dovute, 
principalmente, al lanciatore. Tali vibrazioni vengono opportunamente corrette 
attraverso un fattore di qualifica. 
 
I passi fondamentali per la conduzione di tali test sono presentati di seguito: 
i. Si fissa il componente sotto esame su un apparato di prova, in modo da poter 
condurre i test lungo ognuno di tre assi mutualmente perpendicolari; 
ii. E’ necessario annotare ogni frequenza di risonanza importante, con un fattore 
di amplificazione ≥ 3; 
iii. Le accelerazioni trasversali indotte in corrispondenza dei punti di fissaggio 
devono essere limitate a valori massimi specificati inizialmente; 
iv. Se il componente si trova in condizioni di pressione controllata durante il 
lancio, tali condizioni devono essere riprodotte durante i test.  
 
2.3.3.1 Ricerca di frequenze di risonanza 
 
Al fine di condurre la ricerca delle frequenze di risonanza, devono essere realizzati 
dei test di vibrazione sinusoidale a livelli bassi. Tale ricerca deve essere effettuata 
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nelle fasi precedenti e successive ai test di vibrazione lungo ciascun asse, secondo le 
indicazioni fornite nella tabella seguente.  
Frequenza [Hz] Ampiezza [g] Tasso di scansione 5 − 2000 0.5 2	݋ݐݐܽݒ݁/݉݅݊ 
 
Tabella 2.1 – Indicazioni sulla ricerca delle frequenze di risonanza. 
 
2.3.3.2 Qualifica sinusoidale 
 
I test sinusoidali sono realizzati ad un tasso di 2 ottave al minuto, lungo ciascuno 
degli assi di un sistema di riferimento ortogonale e solidale al componente da 
esaminare. I livelli caratteristici sono definiti in accordo alla metodologia di 
qualifica. Nello specifico, tali test devono essere condotti utilizzando il massimo 
spettro previsto per i diversi lanciatori, il quale deve essere aumentato di un 
opportuno margine di qualifica. 
Nelle seguenti tabelle sono riportati i livelli dei test di vibrazione sinusoidale in 
relazione alla frequenza fondamentale e alla massa dell’elemento. 
 
(a) Livelli dei test di qualifica sinusoidale per frequenza fondamentale > 100 Hz 
e massa ≤ 50 kg 
Frequenza [Hz] Livello 
5-21 11 mm 
21-60 20 g 
60-100 6 g 
 
Tabella 2.2 – Livelli dei test di qualifica sinusoidale, caso (a). 
 
(b) Livelli dei test di qualifica sinusoidale per frequenza fondamentale > 100 Hz 
e massa	> 50 kg 
Frequenza [Hz] Livello 
5-15 11 mm 
15-50 10 g 
50-80 6 g 
80-100 3.5 g 
 
Tabella 2.3 – Livelli dei test di qualifica sinusoidale, caso (b). 
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Nel caso in cui la frequenza fondamentale sia < 100 Hz e la massa del componente 
sia < 50 kg, i livelli dei test sono gli stessi del caso (a). Mentre per una frequenza 
fondamentale > 100 Hz e massa > 50 kg, i livelli dei test sono pari a quelli del caso 
(b). 
Tuttavia, l’accelerazione prodotta in corrispondenza dei punti critici e del baricentro 
deve essere limitata ai valori e alla durata definiti nel caso dei test di accelerazione 
costante. 
 
2.3.4 Test di vibrazione casuale 
 
L’obiettivo del test di vibrazione casuale è quello di verificare la capacità  
dell’elemento in esame di sopportare tale componente della vibrazione, causata dal 
lanciatore. 
 
La procedura seguita al fine di condurre questo tipo di test si può riassumere come 
segue: 
i. Il componente da esaminare viene fissato su un apparato di prova, in modo 
tale da eseguire i test lungo ciascuno di tre assi mutuamente perpendicolari; 
ii. Se, durante la vita operativa, il componente è sottoposto ad una certa 
pressione ambientale, i test andranno condotti nelle condizioni di pressione 
massima corrispondenti alle reali condizioni di funzionamento; 
iii. La ricerca delle frequenze di risonanza deve essere condotta nella fase 
precedente ed in quella successiva ai test di vibrazione, seguendo le 
indicazioni riportate nella tabella 2.1. 
 
Nello specifico, i livelli dei test di vibrazione casuale faranno riferimento ai massimi 
valori previsti per i diversi lanciatori, aumentati di un opportuno margine di 
qualifica. 
 
Nelle tabelle 2.4 e 2.5 vengono riportati i livelli dei suddetti test nei casi di massa del 
componente maggiore o minore di 50 kg. 
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(a) Livelli e durata del test di vibrazione casuale quando la massa del 
componente è ≤ 50 kg  
Posizionamento 
del componente 
Asse del 
componente 
Durata 
test Livelli del test 
Pannello esterno 
o posizione 
incognita 
Verticale 2.5 min 
20-100 Hz +3dB/ottava 
 
100-300 Hz PSD(M)=0.12 ݃ଶ /Hz 
× (M + 20 kg)/(M + 1 kg) 
 
300-2000 Hz -5 dB/ottava 
Laterale 2.5 min 
20-100 Hz +3dB/ottava 
 
100-300 Hz PSD(M)=0.05 ݃ଶ /Hz 
× (M + 20 kg)/(M + 1 kg) 
 
300-2000 Hz -5 dB/ottava 
Non su pannello 
esterno Qualsiasi 2.5 min 
20-100 Hz +3dB/ottava 
 
100-300 Hz PSD(M)=0.05 ݃ଶ /Hz 
× (M + 20 kg)/(M + 1 kg) 
 
300-2000 Hz -5 dB/ottava 
 
Tabella 2.4 – Livelli dei test di vibrazione casuale, caso (a). 
 
dove: 
 Pannello esterno: pannello direttamente eccitato dall’ambiente acustico 
del payload; 
 Asse verticale: asse perpendicolare al piano di fissaggio sull’apparato di 
prova; 
 Asse laterale: asse parallelo al piano di fissaggio sull’apparato di prova 
 ܯ: massa del componente in esame espressa in ݇݃; 
 PSD3: Power Spectral Density (densità spettrale di potenza) in ݃ଶ/ܪݖ, 
con ݃ corrispondente all’accelerazione gravitazionale terrestre al livello 
del mare. 
 
                                                   
3 Per densità spettrale di potenza si intende il valore quadratico medio dell’accelerazione in ogni 
intervallo di frequenze dello spettro. 
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(b) Livelli e durata del test di vibrazione casuale quando la massa del 
componente è > 50 kg  
Frequenza di vibrazione [Hz] Livello del test 
20-110  +3 dB/ottava 
110-700  0.09 ݃ଶ/Hz 
700-2000  -3 dB/ottava 
Durata per ogni asse del componente: 2.5 min 
 
Tabella 2.5 – Livelli dei test di vibrazione casuale, caso (b). 
 
2.3.5 Test d’urto 
 
Lo scopo dei test d’urto è quello di dimostrare la capacità del componente in esame 
di sopportare gli urti meccanici (shock) causati dal lanciatore durante le seguenti fasi 
del volo: 
 Separazione degli stadi del lanciatore; 
 Separazione del payload dal lanciatore; 
 Vari eventi pirotecnici che coinvolgono il payload; 
 Urti derivanti da atterraggi nominali e di emergenza, nel caso di veicoli 
riutilizzabili. 
 
Una delle possibili modalità di conduzione dei test d’urto è riportata di seguito: 
 Come negli altri casi, il componente viene fissato su un opportuno apparato di 
prova; 
 Attraverso il metodo scelto per effettuare i test si deve ottenere lo spettro 
d’urto richiesto, caratterizzato da un transitorio di durata paragonabile a 
quella degli urti effettivamente riscontrabili durante il lancio; 
  Prima di condurre i test sul componente da qualificare, devono essere 
effettuati dei test di collaudo, in modo tale da verificare la correttezza del 
metodo di verifica selezionato. 
 
Lo spettro dell’urto in ognuna delle tre direzioni date da un sistema di assi ortogonali 
deve corrispondere a mezzo impulso sinusoidale della durata di 0.5	݉ݏ  e avente 
39 
 
un’ampiezza pari a 200݃. I livelli dei test condotti devono corrispondere a quelli che 
si verificano effettivamente durante il lancio, come sempre incrementati attraverso un 
opportuno fattore di qualifica. 
 
I test d’urto verranno condotti rispettando le seguenti regole fondamentali: 
 Dovranno essere imposti almeno 3 urti per ottenere l’ampiezza desiderata in 
entrambe le direzioni di ognuno dei tre assi perpendicolari. 
 Se possono essere imposte delle condizioni specifiche per effettuare i test, al 
fine di soddisfare i requisiti di ampiezza dell’urto nelle sei direzioni 
complessive attraverso un’unica applicazione, tali condizioni dovranno essere 
imposte 3 volte. 
 Se un urto imposto soddisfa i requisiti di ampiezza in una sola direzione di un 
singolo asse, il test d'urto dovrà essere condotto 18 volte in maniera tale da 
ottenere tre valide ampiezze degli urti in ogni verso per ogni asse. 
 
Nella figura seguente viene mostrato lo spettro dell’urto relativo ai test di qualifica. 
 
Figura 2.3 – Spettro d’urto relativo ai test di qualifica. 
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2.4 Margini di sicurezza dei test di qualifica 
Le condizioni dei test di qualifica devono essere più severe rispetto a quelle che si 
verificano durante la vita operativa del dispositivo. 
Quindi, i livelli dei test di qualifica, derivanti da quelli massimi previsti durante il 
volo, sono incrementati di un opportuno margine di qualifica. Lo stesso vale per la 
durata di tali test. 
Si tenga in considerazione il fatto che i livelli dei test non devono creare delle 
condizioni che superino i margini di sicurezza di progetto, o che possano portare a 
modalità di guasto non realistiche. 
 
Nella tabella seguente vengono indicati i margini di sicurezza relativi ai livelli 
raggiunti dai test di qualifica e alla loro durata. Tali margini fanno riferimento ai test 
su cui si concentrerà l’attenzione nell’ambito della seguente tesi di laurea. 
 
Tipologia di test Livelli Durata 
Urto +	6	݀ܤ 3 urti in entrambe le direzioni di tre assi 
ortogonali 
Acustico +	4	݀ܤ 2	݉݅݊ 
Vibrazione casuale +	4	݀ܤ 2.5	݉݅݊ per ogni asse 
Vibrazione sinusoidale +	4	݀ܤ 2	݋ݐݐܽݒ݁/݉݅݊	(5	ܪݖ	 − 	100	ܪݖ) 
Accelerazione statica 1.25 100	ݏ	 + 	50	ݏ  per ogni missione 
 
Tabella 2.6 – Margini di sicurezza relativi ai test di qualifica. 
 
2.5 Generalità sulle sollecitazioni causate dal veicolo di 
lancio 
 
La sequenza di lancio comporta sul payload una serie di sollecitazioni che possono 
essere presentate come segue: 
 Livelli medio-alti di accelerazione durante l’ascesa; 
 Alti livelli di vibrazione associati al forte rumore prodotto dai propulsori; 
 Vibrazioni strutturali dovuti al funzionamento del sistema propulsivo; 
41 
 
 Urti meccanici (shock) causati dal funzionamento dei dispositivi pirotecnici; 
 Pressione statica all’interno del fairing, decrescente in funzione della quota 
raggiunta; 
 Un ambiente termico differente sia da quello realizzato in laboratorio, sia da 
quello spaziale. 
 
Successivamente verranno descritti gli ambienti che un payload deve sopportare 
all’interno del fairing di un veicolo di lancio, mentre, nel capitolo successivo tali 
ambienti verranno presentati in maniera dettagliata per diversi lanciatori. 
 
2.5.1 Componente quasi-stazionaria dell’accelerazione di lancio 
 
L’andamento della componente quasi-stazionaria dell’accelerazione varia in funzione 
del lanciatore utilizzato. In particolare, per un veicolo di lancio multistadio 
l’accelerazione aumenta durante il funzionamento del propulsore dello stadio, 
raggiungendo un picco in corrispondenza del burn-out. 
A titolo di esempio, nella figura seguente viene mostrato l’andamento 
dell’accelerazione stazionaria relativa al lanciatore Ariane 4. 
 
 
Figura 2.4– Esempio di accelerazione stazionaria, Ariane 4. 
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Nella figura seguente, invece, vengono indicati i valori dell’accelerazione stazionaria 
del lanciatore Ariane 5 durante le alcune fasi caratteristiche del volo. 
 
 
Figura 2.5 – Accelerazione stazionaria per il lanciatore Ariane 5, durante alcune fasi del 
volo. 
 
2.5.2 Ambiente acustico/vibrazionale 
 
Tale ambiente è dovuto sia al funzionamento dei motori principali, sia agli scossoni 
aerodinamici che si verificano durante l’ascesa del veicolo di lancio. E’ possibile 
distinguere due picchi principali nei livelli di vibrazione. 
 
Il primo picco si verifica durante il decollo a causa della riflessione a terra delle onde 
sonore prodotte dall’accensione dei motori. Durante l’ascesa il contributo alla 
vibrazione dato dalla riflessione a terra diminuisce, ma a causa del funzionamento 
dei vari componenti meccanici la struttura del veicolo di lancio continua ad essere 
eccitata. 
Il secondo picco nel campo delle vibrazioni acustiche, invece, si verifica durante il 
volo transonico. 
 
Le misurazioni di tale campo di vibrazione vengono effettuate in dB rispetto ad una 
pressione di riferimento pari a 2 × 10ିହ	ܲܽ. 
Di conseguenza, indicando con ܨ  l’intensità del campo acustico in termini di 
pressione applicata, il livello della pressione sonora ܫ௣௦, misurato in dB, può essere 
espresso attraverso l’espressione seguente: 
 
ܫ௣௦ = 20݈݋ ଵ݃଴ ൬ ܨ2 × 10ିହ൰ ݀ܤ																																												(2.1) 
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Lo spettro di frequenze del campo di vibrazioni acustiche dipende dal lanciatore e 
varia durante le fasi del lancio. Quindi, allo scopo di verificare l’effettivo livello di 
vibrazioni che i vari componenti del payload devono sopportare durante il lancio, per 
ogni lanciatore è necessario fornire i relativi dati caratteristici. 
 
Tale ambiente può essere particolarmente pericoloso nel caso di strutture 
caratterizzate da una piccola massa ed una grande estensione superficiale. Per tali 
strutture si rende necessario calcolare le frequenze di risonanza e la relativa risposta 
in frequenza. 
La risposta di una struttura all’ambiente acustico viene prevista e misurata in termini 
di vibrazioni casuali. L’intensità di tali vibrazioni nel dominio della frequenza viene 
espressa in termini di densità spettrale di potenza (PSD). 
 
2.5.3 Vibrazioni sinusoidali 
 
Durante il lancio, il payload è continuamente sottoposto a vibrazioni di tipo 
sinusoidale. Al fine di verificare la capacità di sopportazione di tali vibrazioni, sul 
payload vengono eseguiti dei test attraverso l’utilizzo di un dispositivo detto shaker. 
Solitamente il test consiste nel sottoporre il payload, o un determinato elemento di 
questo, ad una vibrazione iniziale di 5 Hz. La frequenza della vibrazione viene, 
quindi, aumentata di due ottave4 ogni minuto, finché non si raggiunge una frequenza 
di 100	ܪݖ. 
Dato che ogni struttura presenta le proprie frequenze di risonanza, queste possono 
portare a risposte aventi frequenze maggiori di quelle previste durante il lancio. 
Per tale motivo, i test di vibrazione sinusoidale possono essere condotti in forma 
abbreviata, riducendo le massime frequenze di vibrazione a quelle di risonanza. Ciò 
può avvenire a patto che sia condotta un’analisi accoppiata tra il payload ed il 
veicolo di lancio, relativamente ai carichi di transizione. Tale analisi ha lo scopo di 
dimostrare che la risposta ridotta ai test di vibrazione sinusoidale è comunque 
maggiore rispetto a quella prevista durante il lancio. 
 
                                                   
4 L’incremento di un’ottava corrisponde al raddoppio della frequenza. 
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2.5.4 Urti meccanici 
 
Un urto meccanico è un evento che può fornire dei livelli di accelerazione molto alti, 
della durata di pochi millisecondi. Tali urti si verificano quando entrano in funzione i 
dispositivi utilizzati per realizzare: la separazione dei vari stadi di un lanciatore, la 
rimozione del fairing e il docking. 
Lo spettro di frequenze degli urti meccanici è caratterizzato da componenti ad alta 
frequenza e, anche in questo caso, i livelli di accelerazione variano in funzione del 
lanciatore scelto per la missione. 
Ad esempio, nel caso del veicolo Ariane 4 il picco dell’eccitazione a cui è sottoposto 
il payload è di circa 2000݃, a frequenze maggiori di 1.5	݇ܪݖ. Mentre, nel caso del 
lanciatore Ariane 5 il picco dell’urto avviene ad una frequenza di circa 3	݇ܪݖ con 
un’accelerazione di 10000݃.  
 
2.5.5 Pressione statica all’interno del fairing 
 
Durante il lancio la pressione atmosferica diminuisce all’aumentare della quota. 
All’interno del fairing, però, il tasso di diminuzione della pressione viene solitamente 
regolato e dipende da un opportuno sistema di ventilazione.  
 
2.5.6 Ambiente termico 
 
L’ambiente termico che il payload deve sopportare è legato al riscaldamento del 
fairing. Ciò è dovuto all’azione delle forze aerodinamiche d’attrito che si sviluppano 
durante il moto ad alta velocità del lanciatore attraverso l’atmosfera. 
La temperatura raggiunta dal payload all’interno del fairing è legata al trasferimento 
di calore per conduzione e per irraggiamento.  
A seguito dell’espulsione del fairing, il payload si trova esposto direttamente 
all’atmosfera, la quale, però, è caratterizzata da una densità talmente bassa da 
comportare un flusso termico modesto. 
Ad esempio, per il lanciatore Ariane 4, il picco di flusso di calore sperimentato dal 
payload all’interno del fairing è circa 500ܹ/݉ଶ, mentre a seguito della rimozione 
del fairing tale flusso può raggiunge valori di 1135ܹ/݉ଶ. 
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2.6 Urti meccanici 
 
Come già anticipato, un urto è definito come un’eccitazione di breve durata, capace 
di indurre tensioni dinamiche transitorie in una struttura.  
Tali tensioni dipendono da: 
 Caratteristiche dell’urto (ampiezza, durata e forma); 
 Proprietà dinamiche della struttura (frequenze di risonanza, fattore di merito, 
ecc.). 
 
L’eccitazione vibratoria associata all’urto ha una durata compresa tra il periodo 
naturale del sistema meccanico eccitato e due volte lo stesso periodo. 
Si parla di urto semplice (o perfetto) quando il segnale di un urto può essere 
rappresentato in termini matematici semplici. 
In funzione della forma assunta dal segnale, è possibile distinguere alcune tipologie 
principali di urto meccanico, ovvero: 
 Urto emisinusoidale; 
 Urto a dente di sega (Terminal Pick Sawtooth, TPS); 
 Urto rettangolare. 
 
Un urto emisinusoidale è tale che l’andamento temporale dell’accelerazione assume 
la forma di un semi-periodo di una sinusoide. Tale tipo di urto può essere 
rappresentato anche attraverso un periodo della curva data dalla funzione (1 − cos ݐ). In questo caso assume il nome di urto senoverso. 
Un urto TPS è rappresentato da una curva in cui l’andamento temporale 
dell’accelerazione ha una forma triangolare, tale che questa aumenta linearmente fino 
al valore massimo e, successivamente, diminuisce in modo istantaneo fino al valore 
nullo. 
Un urto rettangolare è caratterizzato da una curva in cui l’accelerazione in funzione 
del tempo aumenta istantaneamente fino ad un dato valore, rimane costante durante 
tutto il segnale, per poi diminuire istantaneamente a zero. Invece, si parla di urto 
trapezoidale quando l’accelerazione aumenta linearmente nel tempo fino a 
raggiungere un dato valore, rimane costante durante un determinato intervallo di 
tempo e, successivamente, diminuisce linearmente fino al raggiungimento del valore 
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nullo. Inoltre, per descrivere un urto meccanico nel dominio del tempo sono 
necessari tre parametri fondamentali: ampiezza, durata e forma. 
 
Nella figura seguente sono mostrate le principali forme d’onda di un urto semplice, 
indicando con ݔ௠  l’ampiezza, con ߬  la durata e con ∆ܸ  la variazione di velocità 
associata all’accelerazione prodotta da un urto meccanico. 
 
 
Figura 2.6 – Principali forme d’onda di un urto meccanico. 
 
2.6.1 Spettro della risposta all’urto (SRS) 
 
La severità di un urto può essere stimata solo in funzione delle caratteristiche del 
sistema che lo subisce. La valutazione di tale severità richiede, inoltre, la conoscenza 
del meccanismo che porta alla degradazione della struttura. 
 
I principali meccanismi di degradazione dovuta agli urti meccanici sono i seguenti: 
 Il superamento di un determinato valore limite della tensione nella struttura, 
che può portare a deformazioni permanenti o a fratture; 
  Il danno a fatica che viene accumulato nel lungo periodo, che può portare a 
rottura di un dato elemento strutturale. Ciò nel caso in cui l’urto si ripeta 
spesso. 
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Quindi, al fine di confrontare l’entità degli urti meccanici cui sono sottoposte 
strutture diverse è necessario utilizzare un metodo di natura generale, che conduca a 
risultati che possano essere estrapolati per ogni struttura. 
A questo scopo si ricorre comunemente allo spettro della risposta all’urto (Shock 
Response Spectrum, SRS). Questo è definito come la curva associata alle variazioni 
della più ampia risposta di un sistema lineare ad un grado di libertà soggetto ad 
eccitazione meccanica, in funzione della frequenza naturale dello stesso sistema, per 
un dato valore del suo rapporto di smorzamento. 
 
E’ possibile definire vari tipi di SRS, tra cui: 
 Spettro della risposta all’urto di accelerazione assoluta, quando la risposta 
del sistema può essere caratterizzata in termini dell’accelerazione assoluta 
della sua massa; 
 Spettro dello spostamento relativo dovuto all’urto, quando la risposta viene 
caratterizzata dalla cosiddetta pseudo-accelerazione o accelerazione statica 
equivalente5 ߱଴ଶݖ௦௨௣; 
 Spettro primario (o iniziale) positivo della risposta all’urto, ossia la risposta 
positiva di maggiore entità osservata durante l’urto; 
 Spettro primario (o iniziale) negativo della risposta all’urto, cioè la risposta 
negativa di maggiore entità osservata durante l’urto; 
 Spettro secondario (o residuo) della risposta all’urto, ossia la risposta 
positiva o negativa di maggiore entità osservata dopo la fine dell’urto; 
 Spettro positivo (o massimo positivo) della risposta all’urto, dato 
dall’inviluppo degli spettri primario positivo e secondario positivo; 
 Spettro negativo (o massimo negativo) della risposta all’urto, dato 
dall’inviluppo degli spettri primario negativo e secondario negativo; 
 Spettro della risposta all’urto Maximax, dato dall’inviluppo dei valori 
assoluti degli spettri positivi e negativi. 
 
Gli spettri della risposta all’urto più comunemente utilizzati nella pratica sono quelli 
positivi e negativi, così come quello Maximax. 
Nella figura seguente viene mostrata la relazione tra i vari tipi di SRS descritti 
precedentemente. 
                                                   
5Data la frequenza naturale ଴݂, ߱଴ è pari a ଴݂ ∙ 2ߨ, mentre ݖ௦௨௣ è il massimo spostamento relativo. 
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Figura 2.7 – Relazione tra i diversi SRS. 
 
Nel caso in cui sia possibile confrontare la struttura reale con un sistema lineare ad 
un grado di libertà, lo SRS può essere usato per valutare direttamente la risposta del 
sistema ad un urto meccanico. Tale approssimazione viene effettuata comunemente 
con la risposta del sistema dovuta principalmente al primo modo proprio di 
vibrazione. 
 
In generale, però, il sistema prevede diversi modi propri che vengono eccitati 
simultaneamente dall’urto. Per tale motivo, la risposta della struttura si ottiene, 
solitamente,  dalla somma algebrica delle risposte di ogni modo eccitato. 
Ciò permette, pertanto, anche se con alcune difficoltà, di valutare la risposta di un 
sistema con molteplici modi propri di vibrazione, utilizzando lo SRS. 
 
2.6.2 Urti pirotecnici 
 
In ambito aerospaziale vengono impiegati diversi dispositivi pirotecnici, che durante 
il loro funzionamento generano degli urti caratterizzati da livelli di accelerazione 
molto alti, associati a frequenze altrettanto alte. Tali urti possono essere 
particolarmente pericolosi, oltre che per le strutture in generale, per i componenti 
elettronici. 
L’intensità degli urti pirotecnici viene comunemente classificata in funzione della 
distanza dal punto di detonazione del dispositivo utilizzato. Si considerano 
generalmente due campi: 
 Il campo entro 15	ܿ݉  dalla sorgente della detonazione, in cui gli effetti 
dell’urto sono dovuti principalmente alla propagazione delle onde d’urto 
attraverso il materiale; 
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 Il campo più lontano, che si trova oltre 15	ܿ݉ dalla sorgente di detonazione, 
in cui gli effetti dell’onda d’urto, ormai attenuata a causa della propagazione 
all’interno del materiale, si combinano con la risposta dell’oscillazione 
smorzata della struttura alla sua frequenza di risonanza. 
 
Gli urti pirotecnici che si verificano in campo aerospaziale, presentano le seguenti 
caratteristiche peculiari: 
 Livelli di accelerazione molto alti; 
 Forma oscillatoria assunta dai segnali; 
 Frequenze molto alte delle oscillazioni; 
 Le componenti degli urti secondo i tre assi ortogonali di riferimento sono 
molto vicine. (Ciò comporta che gli spettri di risposta positivi e negativi sono 
rappresentati da delle curve quasi simmetriche rispetto all’asse della 
frequenza); 
 Non è possibile effettuare in maniera semplice e sufficientemente precisa, una 
stima a priori dei livelli degli urti. 
Queste caratteristiche rendono gli urti pirotecnici abbastanza difficili da misurare, 
richiedendo una strumentazione adeguata e opportune condizioni di misurazione. 
 
2.6.3 Specifiche dei test d’urto meccanico 
 
Considerando lo spettro della risposta all’urto dell’ambiente reale è possibile ricavare 
le specifiche necessarie per poter realizzare i test di urto meccanico. Queste possono 
essere fornite in termini di urto semplice, caratterizzato da una specifica forma, 
ampiezza e durata, il cui spettro si avvicina a quello di riferimento dell’ambiente 
reale. In alternativa, allo scopo di effettuare i test d’urto può essere utilizzato lo 
stesso SRS di riferimento. 
Nel primo caso, quindi, è necessario ricavare la forma, l’ampiezza e la durata di un 
urto semplice corrispondente allo SRS dell’ambiente reale. 
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2.6.3.1 Scelta della forma 
 
La forma dell’urto viene scelta attraverso un confronto tra le forme degli spettri 
(positivo e negativo) di riferimento e quelle degli spettri degli urti semplici. 
Nella seguente figura vengono mostrati alcuni esempi. 
 
 
Figura 2.8 – Scelta della forma dell’urto equivalente. 
 
2.6.3.2 Ricerca dell’ampiezza equivalente 
 
L’ampiezza dell’urto si ricava tracciando una linea retta orizzontale sul diagramma 
dello spettro di risposta all’urto di riferimento, in modo che tale linea fornisca, nella 
maniera più accurata possibile, l’inviluppo dello SRS positivo dell’ambiente reale 
alle alte frequenze. Questa linea interseca l’asse y del diagramma di riferimento in 
corrispondenza del valore dell’ampiezza cercata. 
Il procedimento appena descritto è mostrato nella seguente figura. 
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Figura 2.9 – Ricerca dell’ampiezza dell’urto equivalente. 
 
2.6.3.3 Ricerca della durata equivalente 
 
La durata dell’urto si ricava attraverso la coincidenza del valore della frequenza 
corrispondente al punto del diagramma messo in evidenza dal procedimento di 
ricerca dell’ampiezza, con lo spettro ridotto dell’urto semplice selezionato in 
precedenza. 
Come mostrato nella figura seguente, in generale, si considera l’ascissa del primo 
punto corrispondente al valore asintotico alle alte frequenze (ܽଵ), pari ad ଴݂߬. 
 
 
Figura 2.10 – Ricerca della durata dell’urto equivalente. 
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Una volta ottenuto tale valore, per mezzo della frequenza ricavata attraverso il 
diagramma dello SRS di riferimento, la durata equivalente dell’urto semplice si 
ottiene semplicemente da ߬ = ܽଵ/ ଴݂. 
Il valore della durata così calcolata, espresso in millisecondi (݉ݏ ), può essere 
arrotondato all’intero superiore, in modo che lo spettro dell’urto equivalente rimanga 
sempre maggiore o uguale a quello di riferimento. 
Alla fine di tale procedimento, è possibile convalidare le specifiche ottenute, 
verificando che gli spettri di risposta all’urto (positivo e negativo) forniscano 
l’inviluppo dello spettro di riferimento dell’ambiente reale. 
 
2.6.4 Macchine di prova per i test d’urto meccanico 
 
Una macchina di prova per effettuare i test di urto meccanico è essenzialmente un 
dispositivo capace di modificare, per un periodo di tempo sufficientemente piccolo, 
la velocità della struttura che deve essere testata.  
 
Si possono distinguere due categorie principali per tali dispositivi: 
 Macchine ad impulso, che aumentano la velocità dell’elemento da sottoporre 
all’urto, con una velocità all’inizio del test generalmente nulla; 
 Macchine ad impatto, che diminuiscono la velocità della struttura durante il 
test d’urto, permettendo, inoltre, una variazione della sua velocità. 
 
Le macchine di prova attualmente utilizzate per i test d’urto meccanico sono 
classificate nella maniera seguente: 
 Macchine a caduta libera, in cui l’impatto avviene su un simulatore d’urto 
adattato alla forma dell’urto specifico. Per poter aumentare la velocità 
d’impatto, che è limitata dall’altezza di caduta, può essere utilizzata una 
corda elastica; 
 Macchine pneumatiche, in cui la velocità viene variata per mezzo di un 
attuatore pneumatico; 
 Eccitatori elettrodinamici, i cosiddetti Shaker, in cui l’urto può essere fornito 
in funzione della forma del segnale nel tempo, della sua durata e 
dell’ampiezza. In alternativa l’urto può essere legato direttamente allo 
specifico SRS; 
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 Macchine “esotiche”, che consentono di produrre degli urti non realizzabili 
mediante i metodi esposti precedentemente, in quanto le loro caratteristiche di 
durata ed ampiezza non sarebbero compatibili con tali dispositivi. 
 
2.6.5 Simulazione di urti pirotecnici 
 
Nel caso di urti pirotecnici, le particolari caratteristiche possedute da questi  possono 
rendere necessario l’utilizzo di dispositivi di prova non convenzionali, al fine di 
effettuare dei test d’urto sufficientemente accurati. 
 
Per simulare correttamente un urto di questo tipo è possibile adottare due differenti 
tecniche: 
 Simulazione attraverso dispositivi pirotecnici; 
 Simulazione attraverso l’impatto metallo-metallo. 
 
Inoltre, quando l’urto reale corrisponde praticamente alla risposta della struttura 
eccitata si può procedere con una simulazione attraverso uno shaker, verificando che 
le prestazioni del dispositivo siano compatibili con le specifiche dei test. 
Nel caso in cui i test vengano effettuati attraverso dei veri dispositivi pirotecnici, si 
ottiene una simulazione praticamente perfetta, tenendo conto, però, dei seguenti 
aspetti: 
 Il test può essere costoso o distruttivo; 
 Non è possibile applicare un fattore di incertezza tale da coprire la variabilità 
dell’urto, senza rischiare di creare un danno locale non realistico. 
 
Quindi, per ovviare ai problemi appena descritti, si può condurre una simulazione su 
una struttura di prova riutilizzabile, essendo l’eccitazione provocata comunque di 
natura pirotecnica. 
Nel caso di test eseguiti attraverso l’impatto di metallo su metallo, gli urti ottenuti 
hanno caratteristiche comparabili a quelli pirotecnici, cioè: alto valore dell’ampiezza, 
breve durata, SRS confrontabile con una pendenza a bassa frequenza pari a 12	݀ܤ/
݋ݐݐܽݒܽ. In generale, una simulazione di questo tipo è soddisfacente fino a circa 10	݇ܪݖ. 
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Nel caso in cui i test d’urto pirotecnico vengano realizzati per mezzo di uno shaker 
elettrodinamico, si hanno, invece, delle limitazioni relative alla massima forza che 
può essere impressa alla struttura. Conseguentemente, l’accelerazione massima 
dovuta all’urto potrebbe non essere raggiunta. Per tale motivo, una simulazione di 
questo tipo è consigliabile nel caso in cui si voglia coprire solo la parte dello SRS in 
cui il materiale da testare presenta delle frequenze di risonanza. 
In ogni caso, la simulazione attraverso uno shaker presenta il vantaggio di poter 
realizzare una forma qualsiasi di un urto semplice, o di poter riprodurre un 
determinato SRS. 
 
2.7 Vibrazioni 
 
Un test di vibrazione viene eseguito, solitamente, applicando un’eccitazione 
vibratoria all’elemento specifico e controllandone, successivamente, l’integrità 
strutturale. Un test di questo tipo può essere utile durante differenti fasi, come ad 
esempio: sviluppo del progetto, produzione ed utilizzazione di un prodotto. 
Un’ulteriore applicazione dei test di vibrazione, inoltre, riguarda il processo di 
qualifica di un dato elemento. Solitamente, non è possibile ottenere la completa 
conoscenza dell’ambiente vibrazionale a cui è soggetto un dispositivo nel corso della 
sua vita operativa. Ciò è dovuto principalmente al fatto che l’ambiente in cui deve 
operare il dispositivo è legato ad un processo casuale. 
Quando viene effettuato un test di vibrazione, al fine di soddisfare specifici requisiti, 
è possibile utilizzare un’eccitazione casuale o deterministica. 
L’ambiente vibrazionale da utilizzare durante tali test deve essere sviluppato in modo 
tale da avere le caratteristiche richieste di ampiezza, frequenza, smorzamento e fase. 
Solitamente questi parametri sono scelti in modo tale da ottenere, nella maniera più 
conservativa possibile, il più severo ambiente vibrazionale che l’elemento da testare 
potrà incontrare durante la propria vita operativa. In un test di vibrazione il segnale in 
ingresso può essere rappresentato in diversi modi, quali: 
 Un segnale temporale; 
 Uno spettro di risposta; 
 Uno spettro di Fourier; 
 Una funzione di densità spettrale di potenza (Power Spectral Density, PSD). 
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2.7.1 Segnali dei test di vibrazione 
 
Per realizzare un test di vibrazione si possono utilizzare sia segnali casuali, sia 
segnali di tipo deterministico, a patto che l’input dei test soddisfi in maniera 
conservativa i requisiti specificati inizialmente. 
 
2.7.1.1 Rappresentazione deterministica 
 
Quando vengono utilizzati dei segnali temporali di natura deterministica, 
l’eccitazione corrispondente deve essere tale da realizzare le opportune condizioni di 
intensità, frequenza, smorzamento e fase. 
I segnali di questo tipo utilizzati nei test di vibrazione, possono essere raggruppati in 
due categorie: segnali a frequenza singola e segnali a frequenza multipla. 
 
I segnali a frequenza singola possiedono, a un dato istante, una sola componente di 
frequenza dominante. Per l’intera durata del segnale, l’intervallo di frequenze 
coperto dev’essere rappresentativo del contenuto in frequenza dell’ambiente 
vibrazionale. 
Durante un test di vibrazione possono essere utilizzati dei segnali a frequenza singola 
“tipici” esprimibili mediante delle semplici espressioni matematiche. Tuttavia, 
l’utilizzo di tali segnali non costituisce un requisito, dato che, durante i test in 
questione, è sempre possibile utilizzare dei segnali anche molto complessi. 
Invece, i segnali a frequenza multipla appaiono irregolari e possono avere più di una 
componente di frequenza dominante ad un dato istante. Tre tipici esempi di segnali 
di questo tipo sono dati da: disturbi aerodinamici, registrazioni di terremoti e segnali 
di disturbo utilizzati nei test dinamici automobilistici. 
 
2.7.1.2 Rappresentazione stocastica 
 
Al fine di generare un segnale stocastico è necessario incorporare un fenomeno 
casuale nel processo di generazione dello stesso segnale. Questo dev’essere generato 
in tempo reale, cosicché il suo valore numerico a un dato istante rimane sconosciuto 
fino al raggiungimento dello stesso. Un segnale di questo tipo può essere specificato 
in anticipo solo attraverso le sue proprietà statistiche.  
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Tra i modi con cui è possibile generare un processo casuale troviamo: 
sperimentazione fisica, osservazione di un processo naturale e simulazione digitale. 
Quest’ultima è una procedura comunemente utilizzata al fine di generare un segnale 
associato ai test di vibrazione. 
In ogni caso, si deve tenere in considerazione che quando l’input di eccitazione dato 
a un sistema è rappresentato da un segnale casuale, la corrispondente risposta alla 
vibrazione sarà essa stessa casuale. 
 
2.7.1.3 Rappresentazione nel dominio della frequenza 
 
Come già accennato, il segnale di eccitazione di un test di vibrazione può essere 
rappresentato attraverso il metodo dello spettro di Fourier e quello della funzione 
PSD. Tali metodi sono detti rappresentazioni nel dominio della frequenza. 
 
Dato che il dominio del tempo e quello della frequenza sono legati tra loro dalla 
trasformata di Fourier, un segnale temporale può essere rappresentato per mezzo 
dello spettro di Fourier. 
Considerato che le specifiche fornite per un test di vibrazione possono essere legate 
ad uno spettro di Fourier specifico, il segnale d’ingresso dei test deve essere tale da 
avere uno spettro di Fourier che inviluppa quello richiesto. La generazione di un 
segnale tale da soddisfare il precedente requisito, però, può risultare abbastanza 
difficile, rendendo necessario l’utilizzo di un’analisi digitale di Fourier. 
 
Un’altra rappresentazione nel dominio della frequenza, invece, è quella che fa uso 
della densità spettrale di potenza. Attraverso tale funzione si può rappresentare un 
segnale casuale stazionario. 
Il calcolo numerico della PSD è possibile se si assume che il segnale di riferimento 
sia ergodico. Sotto tale ipotesi la densità spettrale di potenza di un segnale casuale 
può essere calcolata semplicemente per mezzo di una funzione campione dello stesso 
segnale. 
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2.7.1.4 Rappresentazione attraverso lo spettro della risposta 
 
Un altro modo per rappresentare i segnali di un test di vibrazione è dato dallo spettro 
della risposta. Uno svantaggio di tale approccio è dato dal fatto che a un dato segnale 
può essere associato uno spettro di risposta, ma quest’ultimo può rappresentare molti 
segnali differenti.  
 
Uno dei parametri fondamentali nell’utilizzo dello spettro di risposta è il fattore di 
smorzamento ξ, il quale deve essere specificato al fine della corretta 
rappresentazione di un dato segnale. A tale scopo a uno spettro della risposta è, 
solitamente, associato un fattore ܳ , legato allo smorzamento dall’espressione 
ܳ = 1/	(2ξ). 
Frequentemente, gli spettri della risposta sono specificati in termini di accelerazioni, 
sebbene possano definiti anche attraverso velocità e spostamenti. Ciò è vero, in 
particolare, nel caso dei test di vibrazione realizzati durante il processo di qualifica di 
un dato elemento. 
 
Nei test di vibrazione le curve degli spettri della risposta vengono utilizzati allo 
scopo di specificare l’ambiente dinamico al quale è sottoposto l’oggetto del test. Lo 
spettro di risposta specifico dei test viene detto spettro della risposta richiesto 
(Required Response Spectrum, RRS). Al fine di soddisfare in maniera conservativa le 
specifiche dei test di vibrazione, lo spettro della risposta dell’ingresso di eccitazione 
effettivo, denominato spettro della risposta del test (Test Response Spectrum, TRS), 
deve rappresentare l’inviluppo dello RRS. 
 
2.7.1.5 Confronto tra le diverse rappresentazioni 
 
Ciascuna delle rappresentazioni inerenti l’ambiente vibrazionale presenta sia 
vantaggi che svantaggi, i quali verranno discussi in seguito. La rappresentazione 
temporale del segnale può essere utilizzata per rappresentare sia un ambiente 
vibrazionale casuale, sia uno deterministico. Questa è un’esatta rappresentazione di 
un singolo evento di eccitazione, ma, proprio per tale motivo, non è totalmente 
rappresentativa dell’eccitazione vibrazionale effettiva.  
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Tale svantaggio può essere superato utilizzando un segnale avente una estensione 
temporale maggiore, portando, però, ad una maggiore durata del test. 
La rappresentazione dell’ambiente vibrazionale attraverso lo spettro della risposta è 
relativamente semplice da implementare. Inoltre, dato che nella sua definizione è 
utilizzato il picco della risposta di un oscillatore semplice, tale spettro è 
rappresentativo del picco della risposta di sistemi semplici. Questo metodo, però, 
presenta diversi svantaggi, tra i quali: l’impossibilità di utilizzare segnali 
deterministici nella sua definizione e, altresì, l’incapacità di risalire al segnale di 
vibrazione originario dalla semplice conoscenza dello spettro della risposta. Per tale 
motivo, non può essere considerato una rappresentazione completa di un ambiente 
vibrazionale. 
 
La rappresentazione attraverso lo spettro di Fourier, invece, presenta il vantaggio di 
fornire informazioni riguardo il dominio della frequenza, come ad esempio sulla 
risonanza, molto utili in un test di vibrazione. Inoltre, considerando l’inviluppo di 
uno spettro di Fourier è possibile rappresentare più di un ambiente vibrazionale. 
Tuttavia, tale rappresentazione presenta lo svantaggio di essere, a volte, difficile da 
implementare. Inoltre, si tratta di una rappresentazione deterministica, anche se una 
funzione campione di una vibrazione casuale può essere rappresentata attraverso il 
suo spettro di Fourier. 
 
La densità spettrale di potenza, invece, tiene conto della natura casuale di un segnale 
e, come nei casi dello spettro di Fourier e quello della risposta, può essere utilizzata 
per rappresentare più di un ambiente vibrazionale. Attraverso tale rappresentazione è 
possibile mettere in evidenza delle caratteristiche importanti nel dominio della 
frequenza, come quelle legate alla risonanza. Tra i principali svantaggi del metodo 
che fa uso della PSD si trova l’incapacità di risalire alla funzione campione 
originaria. Inoltre, tale rappresentazione si può considerare esatta solo nel caso di 
ambienti vibrazionali stazionari o ergodici. La funzione PSD, infine, non è legata alla 
tensione nella struttura, dato che nella sua definizione si considerano i valori 
quadratici medi e non i valori di picco. 
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2.7.2 Procedure preliminari dei test di vibrazione 
 
Prima di condurre un test di vibrazione su un determinato elemento è necessario 
seguire alcune procedure preliminari. Queste sono indispensabili allo scopo di 
eseguire correttamente i test, evitando che questi possano risultare privi significato.  
 
Tra i passi più importanti che devono essere seguiti prima della realizzazione dei test 
si trovano: 
 Capire lo scopo dei test; 
 Studiare le funzioni di servizio dell’elemento da testare; 
 Acquisire informazioni sull’elemento in esame; 
 Pianificare il programma dei test; 
 Condurre le dovute ispezioni preliminari sull’elemento; 
 Effettuare la ricerca delle frequenze di risonanza; 
 Realizzare l’invecchiamento meccanico dell’elemento da testare. 
 
Come già anticipato, i test di vibrazione possono essere utili al fine della 
progettazione, dello sviluppo, della produzione, della garanzia di qualità, nonché 
della qualifica e dell’utilizzo del prodotto. Infatti, facendo uso dei risultati dei test, 
possono essere effettuate delle modifiche e delle correzioni al progetto preliminare. 
Lo scopo di un test di vibrazione, quindi, dovrebbe essere noto con esattezza prima 
dell’avvio di una data campagna di test, al fine di evitare di eseguire delle analisi che 
possono rivelarsi lunghe e costose. 
 
Nel caso particolare dei test effettuati durante un processo di qualifica, si richiede 
che l’elemento esaminato rimanga funzionale e mantenga una data integrità 
strutturale quando è soggetto ad un particolare ambiente dinamico. Pertanto, si rivela 
necessario monitorare e definire chiaramente, prima della realizzazione dei test, le 
funzioni di servizio di un dato elemento. Tali funzioni si riferiscono alla funzionalità 
operativa nel caso di componenti attivi, mentre nel caso di componenti passivi si 
richiede la sola integrità strutturale. 
In particolare, per componente attivo si intende un elemento che deve effettuare un 
movimento meccanico, o che produce un segnale misurabile durante il suo 
funzionamento.  
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Mentre, un componente passivo deve svolgere le sole funzioni di mantenimento di 
una data resistenza strutturale, o di una determinata pressione di contenimento. 
Molti degli aspetti di un elemento da testare, considerati importanti al fine di 
programmare una campagna di test, possono essere dedotti attraverso le informazioni 
fornite dal produttore sull’oggetto stesso.  
Tali informazioni riguardano, ad esempio, i seguenti aspetti: 
 Disegni tecnici dei componenti principali del dato elemento; 
 Materiali utilizzati; 
 Massa dei vari componenti; 
 Tolleranze di lavorazione; 
 Dettagli di interfaccia; 
 Specifiche di montaggio; 
 Dettagli su analisi ed altri test effettuati in precedenza. 
 
In particolare, i dati riguardanti i disegni tecnici ed il peso dei componenti, in quanto 
indicativi delle dimensioni e della geometria dell’elemento soggetto ai test, sono utili 
al fine di determinare le seguenti informazioni: 
 Le zone di posizionamento dei sensori (accelerometri, estensimetri, ecc.), 
necessari per monitorare la risposta dinamica dell’elemento durante i test; 
 Il grado di interazione dinamica tra l’oggetto dei test e la macchina di prova; 
 Il grado di accoppiamento tra i vari gradi di libertà (DoF) e le interazioni 
modali tipiche dell’elemento da testare; 
 Il livello di integrazione dell’oggetto dei test, relativamente alla possibilità di 
studiare un gruppo di componenti come se fosse un unico elemento. 
 
Si tenga presente che, in generale, all’aumentare delle dimensioni e del numero di 
componenti, corrisponde un aumento della complessità e delle difficoltà incontrate 
durante l’esecuzione dei test di vibrazione. 
La risposta dinamica dell’elemento soggetto ai test di vibrazione viene influenzata 
dal modo in cui tale elemento è montato sulla macchina di prova, attraverso una 
opportuna struttura di fissaggio. 
Le dinamiche di tale struttura e i dettagli della sua interfaccia con l’elemento di 
prova, influenzano le dinamiche complessive.  
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Infatti, se nel corso dei test di vibrazione le caratteristiche dell’interfaccia non 
vengono rappresentate in maniera corretta, si possono ottenere dei risultati non 
uniformi, sottostimati in alcune zone e sovrastimati in altre. Quindi, un test  che non 
tenga conto in maniera opportuna dell’interfaccia tra la macchina di prova e 
l’elemento da testare, può risultare privo di significato. 
 
Come viene mostrato nella figura seguente, la struttura di fissaggio viene collegata al 
tavolo dello shaker e usata per montare l’elemento del test. 
 
Figura 2.11 – Struttura di fissaggio. 
 
Al fine di minimizzare gli effetti dinamici della struttura d’interfaccia, durante un test 
di vibrazione è necessario adottare i seguenti accorgimenti: 
 Rendere la struttura di fissaggio sufficientemente leggera e rigida; 
 Simulare il collegamento in servizio dell’elemento; 
 Simulare i vari collegamenti di interfaccia, come cavi, condotti e 
strumentazione, presenti nella configurazione finale dell’elemento da testare. 
 
Altrimenti, un possibile compromesso consiste nel posizionare i sensori di controllo 
in corrispondenza della zona di montaggio dell’elemento ed usare l’errore tra 
l’eccitazione effettiva e quella desiderata come un segnale di retroazione per 
controllare l’eccitazione nella zona di montaggio durante i test. 
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2.7.3 Test preliminari 
 
L’obiettivo dei test preliminari può essere di due tipi: 
 Di esplorazione, in modo tale da ottenere da ottenere alcune informazioni 
dinamiche, come le frequenze naturali; 
 Di pre-condizionamento, per permettere l’invecchiamento dell’elemento da 
testare allo scopo di superare la fase di mortalità infantile6. Ciò è necessario 
se si vogliono ottenere dei risultati abbastanza realistici, nel caso in cui il test 
faccia riferimento all’ambiente vibrazionale che si verifica durante il normale 
funzionamento.  
 
2.7.3.1 Ricerca delle frequenze di risonanza 
 
Solitamente, prima dei test veri e propri è necessario effettuare dei test preliminari 
allo scopo di ricavare le frequenze di risonanza. Tali prove vengono condotti ad 
intensità di eccitazioni inferiori rispetto a quelle utilizzate durante i test principali, 
per evitare potenziali danni. 
Le informazioni sulla risposta in frequenza che si ottengono attraverso i test, utili nel 
pianificare e nel condurre i successivi test principali, sono disponibili nella forma di 
funzioni complesse della risposta in frequenza. 
Alcuni dei possibili utilizzi delle informazioni ottenute attraverso i test preliminari 
riguardano i seguenti aspetti: 
 L’importanza della conoscenza delle frequenze di risonanza dell’oggetto dei 
test al fine della corretta esecuzione delle prove principali, in quanto 
suggerisce gli intervalli di frequenza più opportuni per condurre un test di 
vibrazione; 
 La possibilità di determinare dalle informazioni sulle frequenze di risposta le 
direzioni preferenziali dei test di eccitazione e le corrispondenti intensità in 
ingresso; 
 Il grado di non linearità e la variabilità nel tempo dei parametri del sistema, 
che può essere stimata conducendo più di un test di risposta in frequenza a 
diversi livelli di eccitazione; 
                                                   
6 Per mortalità infantile si intende il verificarsi di rotture o guasti durante la prima fase della vita 
operativa di un dato elemento.  
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 La possibilità di realizzare la qualifica dell’oggetto del test in maniera 
adeguata attraverso un’analisi statistica, nel caso in cui non si osservino delle 
frequenze di risonanza al di sopra dell’intervallo di frequenza di interesse; 
 Il possibile impiego di un insieme di funzioni di risposta in frequenza al pari 
di un modello dinamico, nella conduzione di ulteriori studi attraverso un 
approccio analitico. 
 
Al fine di determinare le funzioni di risposta in frequenza possono essere utilizzati i 
seguenti metodi: 
 Metodo della trasformata di Fourier; 
 Metodo della densità spettrale; 
 Metodo dell’eccitazione armonica. 
 
2.7.3.2 Metodi dei test di ricerca della risonanza 
 
I metodi adottati per effettuare la ricerca della risonanza sono principalmente tre e 
vengono distinti in funzione dell’eccitazione utilizzata nei test. Infatti, si può avere 
una eccitazione impulsiva, uno spostamento iniziale o una vibrazione forzata. 
Le prime due categorie appartengono ai cosiddetti test di vibrazione libera, in cui le 
misurazioni del segnale in uscita sono effettuate attraverso il decadimento non 
forzato della risposta, il quale fa seguito ad un’eccitazione momentanea iniziale. 
 
Tipicamente, i test che è possibile effettuare per la ricerca della risonanza, 
appartenenti alle precedenti categorie, sono i seguenti: 
 
 Hammer test (test del martello) e Drop test (test di caduta), che utilizza 
una forza impulsiva; 
 Pluck test, che prevede l’applicazione di uno spostamento iniziale; 
 Shaker test, che utilizza un’eccitazione continua forzata, mediante un 
segnale sinusoidale o casuale. 
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2.7.4 Montaggio dell’elemento 
Quando l’elemento da sottoporre ai test di vibrazione viene montato sul tavolo dello 
shaker è necessario prestare attenzione alla corretta simulazione di tutti gli aspetti 
dell’interfaccia, nelle normali condizioni di installazione. Come precedentemente 
anticipato, le informazioni riguardanti i dettagli dell’interfaccia meccanica 
dell’oggetto dei test si possono ottenere attraverso i test di laboratorio, durante la fase 
di acquisizione delle informazioni. 
Sul tavolo dello shaker, in corrispondenza della zona di montaggio dell’elemento da 
testare, è necessario fissare almeno tre accelerometri. Ciò è necessario al fine di 
misurare la componente di accelerazione dell’eccitazione secondo tre direzioni 
ortogonali, solitamente coincidenti con gli assi geometrici principali. Inoltre, si rende 
necessario installare un numero sufficiente di accelerometri in varie posizioni 
sull’oggetto del test, al fine di determinare delle informazioni specifiche, come i 
modi propri e le frequenze naturali dell’elemento. 
Per quanto riguarda la nomenclatura adottata per i test di vibrazione, si utilizza il 
concetto di gradi di liberta (DoF) per riferirsi al numero di direzioni dei movimenti 
indipendenti che possono essere generati simultaneamente, per mezzo degli attuatori 
indipendenti dello shaker. Si possono identificare tre tipologie di test, legate a tale 
concetto: 
 Test ad un solo DoF (test rettilineo), in cui si utilizza un solo attuatore per 
generare l’eccitazione vibrazionale in una sola direzione; 
 Test a due DoF, in cui si utilizzano due attuatori indipendenti, orientati in 
maniera perpendicolare l’uno rispetto all’altro; 
 Test a tre DoF, in cui vengono impiegati tre attuatori orientati lungo le tre 
direzioni di un sistema di riferimento ortogonale. 
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3 
Analisi dell’ambiente meccanico 
associato a specifici lanciatori 
 
 
 
3.1 Introduzione 
 
Durante la preparazione al lancio e durante il volo all’interno del fairing, il payload 
deve affrontare una varietà di ambienti meccanici, termici ed elettromagnetici. 
In particolare, come è stato detto in precedenza, all’ambiente meccanico associato a 
un dato lanciatore appartengono le seguenti sollecitazioni: 
 Accelerazioni quasi-stazionarie; 
 Vibrazioni sinusoidali; 
 Vibrazioni casuali; 
 Vibrazioni acustiche; 
 Urti meccanici; 
 Variazione della pressione statica all’interno del fairing. 
 
Gli ambienti introdotti possono variare in funzione del veicolo di lancio cui è affidato 
il compito di portare in orbita il payload. Per tale motivo, allo scopo di studiare nel 
dettaglio le sollecitazione agenti sul payload e in particolare su un propulsore a 
effetto Hall, nell’ambito di questa tesi saranno presi in considerazione vari lanciatori. 
 
Di seguito sono elencati diversi veicoli di lancio, facendo una distinzione tra 
lanciatori europei ed extra-europei. 
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Lanciatori europei 
o Vega 
o Ariane 5 
o Soyuz 
 
Lanciatori extra-europei 
o Atlas V 
o Long March 3A 
o Rockot 
 
Inoltre, considerate le capacità di ciascun lanciatore, per ognuno di questi si potrà 
immaginare una data missione, vincolata al raggiungimento di una specifica orbita 
finale. Ciò permetterà di stabilire il propulsore a effetto Hall che potrebbe essere 
utilizzato per tale ipotetica missione, a seconda della potenza e della spinta richiesti. 
3.2 Lanciatori europei 
 
Saranno adesso presentati i veicoli di lancio appartenenti alla famiglia di lanciatori 
dell’Agenzia Spaziale Europea (ESA). Per ognuno di essi sarà fornita una breve 
descrizione riguardante i principali elementi costituenti il veicolo di lancio e saranno 
accennate le effettive capacità in termini di orbita raggiungibile e massa del payload 
che può essere trasportata. 
Successivamente, si parlerà dell’ambiente meccanico specifico relativo a ciascun 
lanciatore e delle sollecitazioni trasmesse al payload. Salvo che non sia specificato 
diversamente, i dati presentati faranno riferimento all’interfaccia tra il payload e 
l’adattatore. Inoltre, l’ambiente meccanico definito non terrà conto dei margini 
tipicamente associati ai test di qualifica, introdotti nel capitolo precedente. 
Tali margini saranno presi in considerazione nella successiva fase di analisi digitale 
della risposta del propulsore ai carichi statici e dinamici. 
Le informazioni sui lanciatori, presentate in questo capitolo, sono state ricavate dai 
manuali per l’utente forniti dalla società ARIANESPACE (si vedano [14], [15] e 
[16]). 
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3.2.1 VEGA 
 
Vega, il cui acronimo sta per Vettore Europeo di Generazione Avanzata, è un veicolo 
di lancio sviluppato nell’ambito del Programma Europeo, organizzato con il 
patrocinio dell’Agenzia Spaziale Europea (ESA). L’Italia, e in particolare ELV 
S.p.A, è il finanziatore principale del programma Vega, seguito dalla Francia e da 
altre nazioni dell’Unione Europea. 
Il lanciatore è stato progettato per payload di massa compresa tra 300 kg e 2000 kg, 
rappresentati da satelliti per missioni di tipo scientifico e per l’osservazione della 
Terra, permettendo di raggiungere orbite polari e LEO (Low Earth Orbit). La 
missione di riferimento di Vega è rappresentata dalla messa in orbita di un payload 
di massa pari a 1500 kg, su un orbita polare circolare alla quota di 700 km. 
I principali componenti di Vega sono: 
 Una parte inferiore composta da tre stadi con motori a propellente solido e 
uno stadio a propellente liquido denominato AVUM (Altitude and Vernier 
Upper Module); 
 Una parte superiore comprendente l’involucro protettivo del payload (fairing) 
e l’adattatore del payload con relativo sistema di separazione. 
 
3.2.1.1 Accelerazione quasi-stazionaria 
 
Durante il volo il payload è sottoposto a carichi statici e dinamici, dovuti al sistema 
propulsivo o di origine aerodinamica. 
Nella figura 3.1 è mostrato l’andamento dell’accelerazione statica longitudinale 
durante l’ascesa. Il massimo di tale accelerazione non supera ૞.૞	ࢍ per un payload 
di massa superiore a ૜૙૙	࢑ࢍ. 
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Figura 3.1 – Tipico andamento dell’accelerazione statica longitudinale per la missione di 
riferimento. 
 
Invece, la massima accelerazione statica laterale è pari a ૙.ૢ	ࢍ  alla massima 
pressione dinamica, tenendo conto degli effetti del vento che si hanno durante il volo.  
Le accelerazioni prodotte durante il volo dell’AVUM sono trascurabili e vengono 
superate da quelle dovute agli eventi precedenti. 
 
3.2.1.2 Vibrazioni sinusoidali 
 
Le vibrazioni sinusoidali, causate dalle oscillazioni della pressione dei motori e da 
effetti POGO 7  controllati, agiscono sul veicolo principalmente durante il volo 
atmosferico. 
Nella seguente tabella vengono mostrati i valori massimi dei livelli di vibrazione 
sinusoidale alla base del payload. 
Direzione Longitudinale Laterale 
Banda di frequenza [ࡴࢠ] 5 − 45 45 − 100 5 − 25 25− 100 
Ampiezza [ࢍ] ≤ 0.8 ≤ 0.1 ≤ 0.8 ≤ 0.5 
 
Tabella 3.1 – Vibrazione sinusoidale alla base del payload. 
                                                             
7 Gli effetti POGO sono dovuti a oscillazioni potenzialmente dannose che si verificano nei motori a 
propellente liquido. 
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3.2.1.3 Vibrazioni casuali 
 
Per payload aventi una massa superiore a 300 kg, le vibrazioni casuali sono coperte 
da quelle di natura acustica. 
 
3.2.1.4 Vibrazioni acustiche 
 
Prima del decollo, ossia durante le operazioni a terra, i livelli di rumore causati dal 
sistema di ventilazione non superano i ૢ૝	ࢊ࡮. 
Invece, le vibrazioni acustiche all’interno del fairing, che si traducono in oscillazioni 
di pressione, sono causate dal funzionamento del motore e da fenomeni aerodinamici 
non stazionari durante il volo. Escludendo il decollo e il volo transonico, i livelli di 
vibrazioni acustiche rimangono sempre al di sotto dei valori indicati di seguito. 
Nella tabella 3.2 viene indicato lo spettro di inviluppo del rumore indotto all’interno 
del fairing durante il volo del lanciatore. Tali valori derivano da una media del livello 
di rumore all’interno del volume disponibile per il payload e corrispondono a un 
massimo tempo si applicazione pari a 30 sec. Inoltre, si tiene conto delle 
caratteristiche di assorbimento acustico del payload. 
 
Frequenza centrale [ࡴࢠ] 
Livello limite di volo [ࢊ࡮] 
(in riferimento a: ૙	ࢊ࡮	 =
	૛ × ૚૙ି૞	ࡼࢇ) 
31.5 124 
63 129 
125 135 
250 132 
500 131 
1000 120 
2000 100 
OASPL (20	– 	2828	ܪݖ) 138.5 
Nota: OASPL – Overall Acoustic Sound Pressure Level 
 
Tabella 3.2 – Ambiente acustico all’interno del fairing. 
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3.2.1.5 Urti meccanici 
 
Gli urti principali cui è sottoposto il payload sono dovuti alla separazioni degli stadi 
del veicolo di lancio, alla rimozione del fairing e alla separazione finale del payload. 
Nella seguente figura viene mostrato l’inviluppo dello spettro della risposta in 
termini di accelerazione dovuta agli urti, in corrispondenza della base del payload e 
con un fattore ܳ pari a 10. 
 
Figura 3.2 – Inviluppo dello spettro della risposta dovuta agli urti, alla base del payload. 
 
3.2.1.6 Pressione statica all’interno del fairing 
 
Prima del decollo la velocità d’aria all’interno del fairing, dovuta al sistema di 
ventilazione, è inferiore a ૛	࢓/࢙ , sebbene localmente tale valore possa essere 
superato. 
Dopo il lancio, invece, la pressione all’interno del fairing diminuisce gradualmente 
all’aumentare della quota, con un tasso di depressurizzazione mantenuto 
sufficientemente basso grazie al sistema di ventilazione. 
Tale tasso non supera mai il valore di ૞	࢑ࡼࢇ/࢙. 
Nella figura seguente viene mostrato l’andamento della pressione statica all’interno 
del fairing. 
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Figura 3.3 – Pressione di ventilazione all’interno del fairing. 
 
Mentre, nella figura successiva è mostrata l’evoluzione temporale del tasso di 
depressurizzazione del fairing. 
 
 
Figura 3.4 – Tasso di depressurizzazione all’interno del fairing. 
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3.2.2 ARIANE 5 
 
Ariane 5 è un lanciatore sviluppato e costruito dalla EADS SPACE Transportation, 
con il patrocinio dell’ESA. 
Esistono due configurazioni operative di Ariane 5: Ariane 5 ECA e Ariane 5 ES. 
Ariane 5 ECA è stato progettato per portare in orbita geostazionaria un payload 
totale con una massa fino a 10000 kg, mentre Ariane 5 ES è capace di trasportare un 
payload con una massa fino a 20000 kg fino a un’orbita di circa 300 km. 
Quest’ultima versione è stata progettata per il lancio dell’ATV (Automated Transfer 
Vehicle). 
Entrambe le versioni presentano i seguenti componenti principali: 
 Una parte inferiore costituita da due motori a propellente solido (EAP: Etage 
d’Accélération à Poudre) e lo stadio criogenico primario centrale (EPC: 
Etage Principal Cryotechnique) con il motore Vulcain 2; 
 Una parte superiore comprendente il secondo stadio, il VEB (Vehicle 
Equipment Bay), che controlla in maniera autonoma l’intero veicolo, e la 
struttura di supporto che si interfaccia con il payload; 
 Una parte costituita dal fairing e dalla struttura necessaria al posizionamento 
e al rilascio in orbita del payload. 
 
Il secondo stadio dell’Ariane 5 ECA è rappresentato dallo stadio superiore criogenico 
(ESC-A: Etage Supérieur Cryotechnique de type A) con il motore HM7B, mentre la 
versione Ariane 5 ES presenta uno stadio superiore (EPS: Etage à propergols 
stockables) con un motore Aestus. 
 
3.2.2.1 Accelerazione quasi-stazionaria 
 
Nella figura 3.5 è mostrata la storia temporale dell’accelerazione statica longitudinale 
durante il volo del veicolo di lancio. Il massimo valore di tale accelerazione viene 
raggiunto alla fine della fase relativa al funzionamento dei motori a propellente 
solido e non supera il valore di ૝.૞૞	ࢍ. Invece, il massimo valore dell’accelerazione 
statica laterale è inferiore a ૙.૛૞	ࢍ. 
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Figura 3.5 – Andamento dell’accelerazione statica longitudinale. 
 
3.2.2.2 Vibrazioni sinusoidali 
 
L’inviluppo dei livelli di vibrazione sinusoidale alla base del payload, non supera i 
valori indicati nella tabella seguente. 
 
Direzione Longitudinale Laterale 
Banda di 
frequenza [ࡴࢠ] 
5− 50 50− 100 2 − 25 25− 100 
Ampiezza [ࢍ] ≤ 0.8 ≤ 0.1 ≤ 0.8 ≤ 0.6 
 
Tabella 3.3 – Vibrazione sinusoidale alla base del payload. 
 
Nella seguente figura, invece, viene mostrata l’eccitazione sinusoidale che si verifica 
alla base del payload. 
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Figura 3.6 – Eccitazione sinusoidale alla base del payload. 
 
3.2.2.3 Vibrazioni casuali 
 
Quando la frequenza delle vibrazioni casuali si trova al di sotto di 100	ܪݖ, queste 
sono coperte dalle vibrazioni sinusoidali. 
Mentre, le vibrazioni di natura acustica coprono quelle casuali per frequenze 
maggiori di 100	ܪݖ. 
 
3.2.2.4 Vibrazioni acustiche 
 
Prima del decollo il livello di rumore all’interno del fairing, generato dal sistema di 
ventilazione, non supera i ૢ૝	ࢊ࡮. 
Nella tabella e nella figura seguenti, invece, viene mostrato lo spettro di inviluppo 
del rumore all’interno del fairing durante il volo del lanciatore. Tali valori 
corrispondono a una media del livello di rumore all’interno del volume disponibile 
per il payload. 
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Frequenza centrale [ࡴࢠ] 
Livello limite di volo [ࢊ࡮] 
(in riferimento a: ૙	ࢊ࡮	 =
	૛ × ૚૙ି૞	ࡼࢇ) 
31.5 128 
63 131 
125 136 
250 133 
500 129 
1000 133 
2000 116 
OASPL (20	– 	2828	ܪݖ) 139.5 
 
Tabella 3.4 – Ambiente acustico all’interno del fairing. 
 
 
Figura 3.7 – Spettro del rumore all’interno del fairing. 
 
3.2.2.5 Urti meccanici 
 
Gli eventi principali durante i quali si verificano gli urti più significativi per il 
payload sono i seguenti: 
 Separazione dello stadio superiore del lanciatore dallo stadio criogenico 
primario; 
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 Rimozione del fairing; 
 Separazione del payload. 
 
Gli urti dovuti alla separazione dello stadio superiore e alla rimozione del fairing si 
propagano dalla loro origine fino alla base del payload, attraverso la struttura del 
lanciatore. 
Nella seguente figura viene mostrato l’inviluppo dei livelli degli urti in 
corrispondenza dell’interfaccia con il payload, calcolati con un fattore ܳ pari a 10. 
Nella stessa figura viene mostrato l’inviluppo della risposta all’urto relativo alla 
separazione del payload dall’adattatore. Dev’essere precisato che tali valori 
dipendono dal tipo di adattatore utilizzato, poiché il diametro dell’interfaccia e il 
sistema di separazione giocano un ruolo fondamentale. 
 
 
Figura 3.8 – Spettro dell’inviluppo della risposta dovuta agli urti, alla base del payload. 
 
3.2.2.6 Pressione statica all’interno del fairing 
 
Prima del lancio, a causa del sistema di ventilazione, la velocità dell’aria all’interno 
del fairing attorno al payload è inferiore a ૛	࢓/࢙, anche se localmente tale valore 
può essere superato. 
Invece, durante il volo, il sistema di ventilazione permette un tasso di 
depressurizzazione sufficientemente basso. Questo non supera il valore di ૛	࢑ࡼࢇ/࢙ 
per la maggior parte del tempo e soltanto in corrispondenza della massima pressione 
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dinamica e, comunque, per un tempo inferiore a 2	ݏ, raggiunge il valore di ૝.૞	࢑ࡼࢇ/
࢙. 
Nella seguente figura viene mostrato l’andamento temporale della pressione statica 
durante l’ascesa del veicolo di lancio. 
 
 
Figura 3.9 – Pressione statica all’interno del fairing. 
 
3.2.3 SOYUZ 
 
Soyuz è un veicolo di lancio sviluppato da Korolev Design Bureau nell’ambito del 
programma spaziale sovietico omonimo. Attualmente, l’ESA utilizza la versione 
Soyuz-2 di tale lanciatore, denominata Soyuz-ST. 
Il lanciatore Soyuz è capace di raggiungere vari tipi di orbita, da quelle LEO a quelle 
GTO (Orbita di Trasferimento Geostazionaria). In particolare, la versione Soyuz-ST 
può trasportare un payload con una massa totale di 3250 kg (payload e adattatore) in 
orbita GTO e un payload con una massa pari a 4850 kg in orbita LEO. Tale 
lanciatore può essere utilizzato anche per immettere un satellite con una massa totale 
fino a 1440 kg direttamente in orbita geostazionaria. 
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Nella sua versione ST, il lanciatore Soyuz consiste principalmente dei seguenti 
componenti: 
 Una parte inferiore composta da quattro booster a propellente liquido, che 
costituiscono il primo stadio. I booster sono disposti attorno al secondo stadio 
che si trova sotto a un terzo stadio; 
 Uno stadio superiore Fregat, con possibilità di riaccensione; 
 Il fairing e l’adattatore con il sistema di separazione. 
 
3.2.3.1 Accelerazione quasi-stazionaria 
 
Nella seguente figura viene mostrato l’andamento dell’accelerazione statica 
longitudinale per il veicolo di lancio durante l’ascesa. Si nota che il massimo valore 
di tale accelerazione viene raggiunto in corrispondenza della separazione del primo 
stadio e non supera ૝.૜	ࢍ. 
La massima accelerazione statica laterale, invece, può raggiungere il valore di ૙.૝	ࢍ 
alla massima pressione dinamica, tenendo in considerazione gli effetti provocati dal 
vento sul veicolo di lancio. 
 
Figura 3.10 – Andamento dell’accelerazione statica durante il volo. 
 
I carichi associati a queste accelerazioni, all’interfaccia tra il payload e l’adattatore, 
sono definiti da carichi quasi-statici (QSL) che vengono applicati in corrispondenza 
del baricentro del payload.  
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Questi derivano dalle più severe combinazioni delle accelerazioni statiche e 
dinamiche che si possono verificare durante le varie fasi del volo del lanciatore. 
Nella tabella 3.5 e nella figura 3.11 vengono presentati i livelli limite dei carichi 
quasi-statici che devono essere presi in considerazione durante il progetto e il 
dimensionamento della struttura primaria del payload. 
 
 
Tabella 3.5 – Carichi quasi-statici di riferimento. 
 
 
Figura 3.11 – Fattori di carico limite. 
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A causa della presenza di discontinuità nella struttura del lanciatore e dei diversi 
valori di rigidezza della stessa, si avranno delle variazioni locali nella distribuzione 
dei carichi. Durante il dimensionamento del payload si dovrà tenere in 
considerazione tale non uniformità, variabile in funzione della tipologia di adattatore 
tale da portare a un aumento locale del carico pari al 15%. 
3.2.3.2 Vibrazioni sinusoidali 
 
Le eccitazioni sinusoidali che si verificano durante il volo del payload hanno una 
durata tipica di 6	݉݅݊. 
Nella tabella 3.6 e nella figura 3.12 vengono forniti i livelli limite cui si deve fare 
riferimento durante la progettazione e il dimensionamento del payload, nel caso in 
cui il questo venga lanciato in una configurazione singola. 
Come sempre, i valori indicati si riferiscono all’interfaccia payload-adattatore. 
 
Direzione 
Bande di frequenza [ࡴࢠ] 
1-5 5-10 10-20 20-30 30-40 40-60 60-100 
Ampiezza della vibrazione sinusoidale [ࢍ] 
Longitudinale 0.4 0.5 0.8 0.8 0.5 0.5 0.3 
Laterale 0.4 0.6 0.6 0.4 0.4 0.3 0.3 
 
Tabella 3.6 – Vibrazioni sinusoidali alla base del payload. 
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Figura 3.12 – Eccitazione sinusoidale alla base del payload. 
 
3.2.3.3 Vibrazioni casuali 
 
Le vibrazioni casuali si verificano a causa del funzionamento del sistema propulsivo 
e a seguito della risposta acustica/vibrazionale delle strutture adiacenti. I livelli 
massimi di tali eccitazioni si hanno durante il funzionamento del primo stadio del 
lanciatore Soyuz. 
Di seguito sono forniti i valori della densità spettrale di potenza dell’accelerazione 
(PSD) e il valore quadratico medio dei livelli di vibrazione (ܩோெௌ), lungo ciascuno 
dei tre assi ortogonali di riferimento del lanciatore (assi di rollio, beccheggio e 
imbardata). 
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Evento 
Bande di frequenza [ࡴࢠ] 
ࡳࡾࡹࡿ	[ࢍ] Durata [࢙] 20-50 50-100 100-200 200-500 500-1000 1000-2000 
PSD, Densità spettrale di potenza 
(૚૙ି૜ࢍ૛/ࡴࢠ	) 
Volo del 1° 
stadio 
5.0 
5.0 
10.0 
10.0 
25.0 
25.0 
25.0 
10.0 
10.0 
5.0 
4.94 120 
Volo del 2° 
e del 3° 
stadio 
2.5 
2.5 
5.0 
5.0 
10.0 
10.0 
10.0 
5.0 
5.0 
2.5 
3.31 480 
Volo dello 
stadio 
Fregat 
2.0 2.0 2.0 2.0 
2.0 
1.0 
1.0 1.63 1100 
 
Tabella 3.7 – Densità spettrale di potenza dell’accelerazione relativa alle vibrazioni casuali. 
 
 
Figura 3.13 – Vibrazioni casuali alla base del payload, durante il funzionamento del 
1°stadio. 
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3.2.3.4 Vibrazioni acustiche 
 
Nella tabella seguente è mostrato lo spettro acustico all’interno del fairing prima del 
decollo. Il rumore prodotto al suolo è dovuto esclusivamente al sistema di 
ventilazione STVVD del lanciatore Soyuz ed è inferiore a ૚૚ૢ	ࢊ࡮. 
 
Frequenza centrale [ࡴࢠ] 
Livello limite di volo [ࢊ࡮] 
(in riferimento a: ૙	ࢊ࡮	 =
	૛ × ૚૙ି૞	ࡼࢇ) 
31.5 86 
63 92 
125 93 
250 99 
500 103 
1000 107 
2000 113 
OASPL (20	– 	2828	ܪݖ) 118.3 
 
Tabella 3.8 – Ambiente acustico all’interno del fairing. 
 
La durata massima di tale ambiente acustico è di 303	݉݅݊ in caso di annullamento 
del lancio, altrimenti la durata può variare da 120	݉݅݊ a 153	݉݅݊. 
Nella tabella 3.10 e nella figura 3.14 è fornito lo spettro di inviluppo del rumore 
indotto all’interno del fairing durante il volo del lanciatore, per dati intervalli del 
fattore di riempimento8 (filling factor) del fairing. Nella tabella seguente, invece, 
viene fornita la relazione tra il volume disponibile per il payload e il fattore di 
riempimento, considerando lo stadio superiore Fregat e le caratteristiche del fairing 
del lanciatore Soyuz-ST. 
Si tenga presente che il campo sonoro all’interno del fairing viene ritenuto di tipo 
diffuso. 
 
 
                                                             
8 Il fattore di riempimento è dato dal rapporto tra il volume del Nose Module e il volume all’interno 
del fairing. 
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Fattore di riempimento del fairing Volume disponibile per il payload 
≤ 50% ≤ 40݉ଷ > 50%				݁			 ≤ 70% > 40݉ଷ				݁			 ≤ 60݉ଷ 
 
Tabella 3.9 – Relazione tra volume disponibile e fattore di riempimento. 
 
Frequenza centrale 
[ࡴࢠ] 
Livello limite di volo [ࢊ࡮] 
(in riferimento a: ૙	ࢊ࡮	 = 	 ૛ × ૚૙ି૞	ࡼࢇ) 
Fattore di riempimento  
≤ 50% Fattore di riempimento tra > 50%		݁	 ≤ 70% 
31.5 125 126 
63 132 133 
125 134 136 
250 136 138 
500 134 134 
1000 125 125 
2000 121 121 
OASPL (20	– 	2828	ܪݖ) 140.5 141.9 
 
Tabella 3.10 – Ambiente acustico all’interno del fairing, in funzione del fattore di 
riempimento. 
 
 
Figura 3.14 – Spettro acustico all’interno del fairing. 
85 
 
L’ambiente acustico presentato si considera applicato per un massimo di 60	ݏ, di cui 15	ݏ per la fase di decollo e 45	ݏ per il volo atmosferico. 
 
3.2.3.5 Urti meccanici 
 
Il payload è sottoposto a urti meccanici principalmente durante i seguenti eventi: 
 Separazione degli stadi; 
 Rimozione del fairing; 
 Separazione finale del payload. 
 
Nelle tabelle e nella figura seguenti sono mostrati i livelli di accelerazione relativi 
allo spettro della risposta agli urti, calcolati con un fattore ܳ  pari a 10 e in 
corrispondenza della base del payload. Tali livelli sono applicati simultaneamente in 
direzione longitudinale e laterale. 
 
Evento di volo 
Frequenza [ࡴࢠ] 
100-1000 1000-2000 2000-5000 
Spettro della risposta agli urti [ࢍ] 
Separazione degli stadi e del fairing 15-350 350 350-200 
 
Tabella 3.11 – Spettro della risposta agli urti. 
 
 
Diametro dell’interfaccia 
dell’adattatore [࢓࢓] 
Frequenza [ࡴࢠ] 
100-1000 1000-10000 
Spettro della risposta agli urti [ࢍ] 
∅	937, ∅	1194, ∅	1666 20-1000 1000-700 
 
Tabella 3.12 – Spettro della risposta agli urti per adattatori standard. 
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Figura 3.15 – Spettro dell’inviluppo dei valori dell’accelerazione relativa agli urti. 
 
3.2.3.6 Pressione statica all’interno del fairing 
 
Prima del decollo, il sistema di ventilazione causa un circolo di aria all’interno del 
fairing la cui velocità è inferiore a ૞	࢓/࢙, anche se localmente tale valore può essere 
superato in funzione della vicinanza del payload con i fori di ventilazione. 
Invece, durante il volo atmosferico, il sistema di ventilazione permette un tasso di 
depressurizzazione sufficientemente basso, che non supera il valore di ૛	࢑ࡼࢇ/࢙ per 
un tempo consistente. Però, al raggiungimento della massima pressione dinamica e 
per meno di 2	ݏ, si raggiunge il valore di ૜.૞	࢑ࡼࢇ/࢙. 
Nella figura 3.16 viene mostrato la variazione di pressione all’interno del fairing 
durante il volo atmosferico. 
Come si può notare, la differenza tra la pressione statica dentro il fairing e quella 
esterna al momento della rimozione del fairing stesso è inferiore a ૙.૛	࢑ࡼࢇ/࢙. 
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Figura 3.16 – Andamento della pressione all’interno del fairing durante il volo atmosferico. 
3.3 Lanciatori extra-europei 
 
Nei paragrafi successivi verranno presentati i veicoli di lancio extra-europei. Come 
per il caso dei lanciatori dell’ESA, si procederà effettuando una breve descrizione del 
veicolo di lancio, riassumendo le capacità dello stesso in termini di massa del 
payload e orbita di inserimento raggiungibile. Quindi, saranno forniti i dati relativi 
all’ambiente meccanico associato ai vari lanciatori. 
Come nei casi precedenti, tali dati sono stati ottenuti dai manuali per l’utente forniti 
dalle società che hanno sviluppato i veicoli di lancio (si vedano [13], [18] e [19]). 
 
3.3.1 ATLAS V 
 
Atlas V è un lanciatore prodotto dalla United Launch Alliance. Tale veicolo di lancio 
è stato sviluppato da Lockheed Martin Commercial Launch Services nell’ambito del 
programma Evolved Expendable Launch Vehicle (EELV) della United States Air 
Force (USAF). 
Il lanciatore Atlas V presenta diverse versioni, che si differenziano per le prestazioni 
massime in termini di orbita finale raggiunta e massa totale del payload che è 
possibile trasportare. 
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Nella seguente tabella vengono presentate le prestazioni delle principali versioni, 
dove, come in precedenza, con GTO si indica un’orbita di trasferimento 
geostazionaria, mentre con LEO si indica un’orbita bassa caratterizzata da una quota 
di 400 km. 
 
 401 431 551 HLV 
GTO 4750 kg 7700 kg 8900 kg 13000 kg 
LEO 9370 kg 15130 kg 18510 kg 29400 kg 
 
Tabella 3.13 – Prestazioni del lanciatore Atlas V. 
 
I lanciatori della famiglia Atlas V sono costituiti principalmente dai seguenti 
componenti: 
 Un primo stadio a propellente liquido Common Core Booster (CCB); 
 Un secondo stadio a propellente liquido Centaur. 
 
Inoltre, possono essere presenti fino a cinque booster a propellente solido, in 
funzione della versione del lanciatore. 
Ogni configurazione del lanciatore Atlas V è caratterizzata da una designazione a tre 
cifre che indica le caratteristiche principali del veicolo. In tale designazione la prima 
cifra è relativa al diametro in metri del fairing (4 - 5), la seconda indica il numero di 
booster aggiuntivi (0 - 5), mentre la terza fornisce una indicazione riguardo il 
numero di propulsori dello stadio Centaur (1 - 2). 
 
3.3.1.1 Accelerazione quasi-stazionaria e accelerazione dinamica 
 
Il massimo valore dell’accelerazione statica longitudinale per un lanciatore della 
famiglia Atlas V viene raggiunto in corrispondenza dell’evento BECO (Booster 
Engine Cut-Off), ovvero in corrispondenza della separazione del primo stadio a 
propellente liquido, ed è pari a ૞	ࢍ. 
Invece, il massimo valore dell’accelerazione statica laterale è pari a	૙.૝	ࢍ. 
Nella tabella 3.14 e nella figura 3.17 sono presentati i livelli limite dei fattori di 
carico che vengono utilizzati per il progetto preliminare della struttura principale del 
payload. Tali fattori di carico sono forniti per ogni evento transitorio significativo. 
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Al fine di ottenere i fattori di carico complessivi è necessario sommare la 
componente quasi-stazionaria e quella dinamica oscillatoria. 
 
 
Tabella 3.14 – Fattori di carico limite. 
 
 
Figura 3.17 – Fattori di carico limite. 
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3.3.1.2 Vibrazioni quasi-sinusoidali e casuali 
 
Durante il lancio, il payload è esposto a un ambiente vibrazionale che può essere 
suddiviso in due categorie, in funzione di determinati intervalli di frequenza: 
vibrazioni quasi-sinusoidali a bassa frequenza e vibrazioni casuali ad alta 
frequenza. 
Nella figura seguente viene mostrato l’inviluppo dei valori della vibrazione 
sinusoidale equivalente all’interfaccia tra il payload e l’adattatore, per i lanciatori 
delle serie Atlas V 400 e 500. 
I valori indicati sono relativi a un fattore di amplificazione pari a 20 e a una 
probabilità del 99%. 
 
 
Figura 3.18 – Vibrazione sinusoidale all’interfaccia. 
 
Molti picchi nella risposta alle vibrazioni sinusoidali avvengono durante eventi 
transitori per la durata di pochi cicli, come ad esempio al decollo, durante la 
separazione del booster primario (BECO) e dello stadio Centaur (MECO) e in 
corrispondenza della rimozione del fairing. 
Invece, le vibrazioni casuali ad alta frequenza sono dovute principalmente 
all’ambiente acustico. Tali vibrazioni vengono tenute in considerazione 
principalmente per strutture leggere e con un’ampia superficie. 
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I livelli delle vibrazioni ad alta frequenza possono variare in funzione delle proprietà 
fisiche delle varie parti del payload. In particolare, i valori in corrispondenza 
dell’interfaccia dipendono dalle caratteristiche strutturali della parte inferiore del 
payload e dal tipo di adattatore utilizzato. 
 
3.3.1.3 Vibrazioni acustiche 
 
All’interno del fairing, il payload è esposto a un ambiente acustico che varia durante 
le varie fasi del volo. 
I livelli delle vibrazioni acustiche sono più alti principalmente durante due fasi del 
volo: il decollo e il volo transonico. Durante il decollo, per circa 10	ݏ, si raggiunge il 
massimo valore dei livelli acustici, a causa della riflessione delle onde sonore alla 
base della piattaforma di lancio. Tale valore varia in funzione del sito di lancio. 
Un altro picco nei livelli acustici si raggiunge durante il volo transonico, per circa 20	ݏ, a causa di onde d’urto aerodinamiche e della presenza di uno strato limite 
turbolento. I livelli acustici misurati all’interno del fairing sono mediati nello spazio 
e variano in funzione di diversi aspetti del payload, come la forma, il materiale e le 
dimensioni. Nella figura 3.19 e nella tabella 3.15 vengono mostrati i livelli acustici 
per un lanciatore della famiglia Atlas V 400, in funzione del sito di lancio. 
 
 
 
Figura 3.19 – Livelli acustici massimi per Atlas V 400. 
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Livello limite di volo [ࢊ࡮] 
(in riferimento a: ૙	ࢊ࡮	 =
	૛ × ૚૙ି૞	ࡼࢇ) 
Frequenza centrale 
[ࡴࢠ] 
SLC-41 SLC-3E 
32 118.0 124.1 
63 121.1 123.3 
125 122.6 122.6 
250 122.8 122.8 
500 124.4 124.4 
1000 116.5 116.5 
2000 110.8 110.8 
OASPL 134.1 135.3 
 
Tabella 3.15 – Ambiente acustico all’interno del fairing di Atlas V 400. 
 
Invece, i livelli acustici per un lanciatore della famiglia Atlas V 500, sono mostrati 
nella figura 3.20 e nella tabella 3.16. 
 
Figura 3.20 – Livelli acustici massimi per Atlas V 400 
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Tabella 3.16 – Ambiente acustico all’interno del fairing di Atlas V 500. 
 
Inoltre, nel caso di un lanciatore Atlas V 400, è necessario fare particolare attenzione 
ai livelli dell’ambiente acustico per i componenti del payload che si trovano a meno 
di 76	ܿ݉ dai fori del sistema di ventilazione del fairing. I valori massimi relativi a 
tali livelli acustici sono riportati nella figura seguente. 
 
Figura 3.21 – Livelli acustici nelle vicinanze dei fori del sistema di ventilazione. 
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3.3.1.4 Urti meccanici 
 
Durante il volo del veicolo di lancio, si verificano quattro eventi che comportano 
degli urti meccanici considerevoli sul payload. 
Questi eventi sono: la rimozione del fairing, la separazione dello stadio Centaur dal 
booster primario, la separazione del payload e la separazione del CFLR (Centaur 
Forward-Load Reactor)9 nel caso di un lanciatore Atlas V 500. 
In generale, l’evento che comporta l’urto meccanico di maggiore intensità è 
costituito dalla separazione del payload, mentre gli urti meccanici generati a causa 
degli altri eventi sono di entità nettamente inferiore, seppure comunque notevoli. 
Nella figura 3.22 vengono mostrati i massimi livelli previsti a causa della 
separazione del payload, in corrispondenza dell’interfaccia e per un adattatore 
standard per il lanciatore Atlas V. Nella stessa figura sono dati anche i livelli degli 
urti causati dalla rimozione del fairing e dalla separazione del CFLR. 
I dati forniti sono relativi all’interfaccia tra il payload e l’adattatore, e presentano una 
probabilità del 95% e un fattore ܳ pari a 10. 
 
 
Figura 3.22 – Livelli degli urti meccanici, per adattatori standard. 
 
                                                             
9 Il CFLR fornisce la connessione strutturale tra l’estremità superiore dello stadio Centaur e 
l’estremità inferiore del fairing, riducendo il moto relativo tra il payload e il fairing stesso. 
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Nella figura successiva, invece, vengono mostrati i massimi livelli di urto meccanico 
accettabili, nel caso in cui l’adattatore del payload e il sistema di separazione siano 
diversi da quelli standard. 
 
 
Figura 3.23 – Livelli massimi accettabili degli urti meccanici, nel caso di adattatori diversi 
da quelli standard. 
 
3.3.1.5 Pressione statica all’interno del fairing 
 
La pressione statica all’interno del fairing diminuisce con un tasso di 
depressurizzazione inferiore a ૛.૞	࢑ࡼࢇ/࢙, eccetto che durante un breve periodo di 
tempo durante il volo transonico del lanciatore, in cui il tasso di depressurizzazione 
raggiunge il valore di ૞	࢑ࡼࢇ/࢙. 
 
Le figure successive mostrano l’andamento della pressione e la variazione del tasso 
di depressurizzazione in due diversi casi: fairing di un veicolo Atlas V 431 e fairing 
del diametro di 5	݉. 
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Figura 3.24 – Andamento della pressione statica all’interno del fairing, Atlas V 431. 
 
 
 
 
 
Figura 3.25 – Tasso di depressurizzazione all’interno del fairing, Atlas V 431. 
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Figura 3.26 – Andamento della pressione statica all’interno del fairing del diametro di 5	݉. 
 
 
 
 
 
Figura 3.27 – Tasso di depressurizzazione all’interno del fairing del diametro di 5݉. 
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3.3.2 LONG MARCH 3A 
 
Long March 3A (LM-3A), noto anche come Chang Zheng 3A (CZ-3A) è un veicolo 
di lancio sviluppato e prodotto da CALT (Chinese Academy of Launch Vehicle 
Technology). 
 
Tale lanciatore è dotato delle seguenti capacità di lancio: 
 Orbita di trasferimento geostazionaria (GTO) per un payload di 2600 kg; 
 Orbita a bassa quota (LEO) di circa 200 km per un payload di 2000 kg; 
 Orbita elio-sincrona (SSO), con massa del payload variabile in funzione della 
quota raggiunta; 
 Orbita di fuga per missioni interplanetarie.  
 
LM-3A è un lanciatore a tre stadi a propellente liquido, che deriva dalle versioni 
Long March 3 e Long March 2C. 
Il terzo stadio del veicolo di lancio è utilizzato per immettere il payload in un’orbita 
GTO. 
 
3.3.2.1 Accelerazione quasi-stazionaria 
 
Nella tabella seguente sono mostrati i valori tipici dell’accelerazione stazionaria 
longitudinale del lanciatore, durante le varie fasi del volo. Si nota che la massima 
accelerazione longitudinale assume il valore di ૞.૙	ࢍ  in corrispondenza del 
funzionamento del primo stadio del veicolo di lancio. 
 
Fase del volo Accelerazione massima [ࢍ] 
Funzionamento del primo stadio 5.0 
Funzionamento del secondo stadio 2.9 
Funzionamento del terzo stadio (I° fase) 1.6 
Funzionamento del terzo stadio (II° fase) 2.7 
 
Tabella 3.17 – Accelerazione quasi-stazionaria per LM-3A. 
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3.3.2.2   Vibrazioni sinusoidali 
 
In generale, durante il volo sono presenti bassi livelli di vibrazione, ma i valori più 
alti di tale tipo di vibrazione si raggiungono in corrispondenza dei seguenti eventi: 
accensione e spegnimento dei motori, volo transonico e separazione degli stadi. 
 
Nella tabella seguente sono indicati i valori delle vibrazioni sinusoidali in 
corrispondenza dell’interfaccia tra il payload e il suo adattatore. 
 
Direzione 
Intervallo di 
frequenza [ࡴࢠ] 
Ampiezza e Accelerazione 
Longitudinale 
5-8 3.11 ݉݉ 
8-100 0.8 ݃ 
Laterale 
5-8 2.33 ݉݉ 
8-100 0.6 ݃ 
 
Tabella 3.18 – Vibrazioni sinusoidali di LM-3A. 
 
3.3.2.3   Vibrazioni casuali 
 
I massimi livelli di vibrazione casuale sono dovuti principalmente al rumore prodotto 
durante il decollo del lanciatore e il volo transonico. Lo spettro acustico definito nel 
paragrafo successivo, riguardante le vibrazioni acustiche, copre anche le eccitazioni 
prodotte dalle vibrazioni casuali. 
 
3.3.2.4   Vibrazioni acustiche 
 
Lo spettro acustico presentato in questo paragrafo include il rumore prodotto dal 
sistema propulsivo e quello aerodinamico durante il volo, con i valori massimi 
raggiunti in corrispondenza del decollo e del volo transonico. 
I valori presentati nella tabella 3.19 sono relativi ai massimi livelli di rumore 
all’interno del fairing, che si hanno durante le varie fasi del volo del lanciatore     
LM-3A.  
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Frequenza centrale 
[ࡴࢠ] 
Livello limite di volo [ࢊ࡮] 
(in riferimento a: ૙	ࢊ࡮	 =
	૛ × ૚૙ି૞	ࡼࢇ) 
31.5 124 
63 129 
125 134 
250 138 
500 133 
1000 129 
2000 128 
OASPL 141.5 
 
Tabella 3.19 – Ambiente acustico all’interno del fairing di LM-3A. 
3.3.2.5   Urti meccanici 
 
Il massimo valore dell’urto meccanico si verifica durante la separazione del payload. 
Nelle figure 3.28 e 3.29 è mostrato lo spettro della risposta agli urti con un fattore ܳ 
pari a 10, in corrispondenza dell’interfaccia tra il payload e l’adattatore. I dati fanno 
riferimento agli adattatori C100 e C60. 
 
 
Figura 3.28 – Livelli degli urti per un adattatore C100 Clampband. 
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Figura 3.29 – Livelli degli urti per un adattatore C60 Clampband. 
 
 
3.3.2.6   Pressione statica all’interno del fairing 
 
Nel caso del lanciatore LM-3A, la pressione all’interno del fairing viene controllata 
in modo tale che il tasso di depressurizzazione non superi il valore di ૟.ૢ	࢑ࡼࢇ/࢙, 
durante l’ascesa attraverso l’atmosfera. 
 
Nella seguente figura viene mostrato l’andamento temporale della pressione statica 
all’interno del fairing. 
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Figura 3.30 – Pressione statica all’interno del fairing. 
 
3.3.3 ROCKOT 
 
Rockot (o Rokot) è un lanciatore derivante dal missile balistico intercontinentale   
SS-19. Tale lanciatore è prodotto da Eurockot Launch Services, una joint venture tra 
EADS Astrium e Khrunichev State Research and Production Space Center. 
Rockot è in grado di lanciare un payload con una massa pari a 2140 kg in un’orbita a 
bassa quota (LEO). Inoltre, è capace di raggiungere vari tipi di orbite, come ad 
esempio: orbite elio-sincrone e orbite di trasferimento per missioni interplanetarie. 
Il lanciatore Rockot è costituito da tre stadi a propellente liquido. I primi due stadi 
derivano dal missile SS-19, mentre il terzo stadio Breeze è stato sviluppato 
recentemente e consente l’immissione in orbita di più payload in orbite differenti.  
 
3.3.3.1   Accelerazione quasi-stazionaria 
 
La componente quasi-stazionaria dell’accelerazione, ovvero quella caratterizzata da 
una frequenza inferiore a 100	ܪݖ , è utilizzata come fattore di dimensionamento 
quando si adottano delle soluzioni tecniche atte ad assicurare la resistenza del 
payload e del suo adattatore. 
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Nelle figure 3.31 e 3.32 viene riportato l’andamento dell’accelerazione quasi-statica 
longitudinale e laterale durante il funzionamento dei primi due stadi, in 
corrispondenza dell’interfaccia tra il payload e l’adattatore. 
L’accelerazione durante il funzionamento del terzo stadio, invece, è caratterizzata da 
valori più bassi e non viene tenuta in considerazione al fine di determinare le 
capacità di sopportazione dei carichi del payload. 
 
 
Figura 3.31 – Accelerazione quasi-stazionaria longitudinale. 
 
 
Figura 3.32 – Accelerazione quasi-stazionaria laterale. 
 
I carichi quasi-statici cui è soggetto il payload dipendono dalla massa dello stesso e 
dalla proprietà di rigidezza della sua struttura. 
Nella tabella 3.20 vengono forniti i valori di tali carichi, relativamente al caso 
peggiore e per un payload di dimensioni e massa medie, indicando con ‘+’ il caso di 
carichi di compressione e con ‘−’ il caso di carichi di trazione. 
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Si noti che i carichi longitudinali e quelli laterali possono agire contemporaneamente 
sul payload.  
 
 
Accelerazione 
assiale [ࢍ] 
Accelerazione 
radiale [ࢍ] 
Evento Massima Minima 
Massima/ 
Minima  
Decollo +3.6 0 ±0.7 
Caso peggiore di pressione dinamica ݍ௠௔௫ +2.8 +2.4 ±0.9 
Massima spinta del primo stadio ௠ܲ௔௫ +8.0 +6.2 ±0.5 
Caso peggiore di massima accelerazione 
strutturale del primo stadio ݊௫௠௔௫ 
+8.1 +3.6 ±0.5 
Spegnimento del primo stadio +8.1 -1.5 ±0.7 
Spegnimento del secondo stadio +3.0 0 ±0.4 
Funzionamento del terzo stadio +1.6 0 ±0.4 
 
Tabella 3.20 – Carichi quasi-statici di riferimento. 
 
3.3.3.2   Vibrazioni sinusoidali 
 
Nella tabella 3.21 e nella figura 3.33 vengono mostrati i valori delle vibrazioni quasi-
sinusoidali longitudinali e laterali, relativamente all’interfaccia tra il payload e il suo 
adattatore. 
 
 
 Accelerazione [ࢍ] 
Frequenza [ࡴࢠ] Longitudinale Laterale 
5-10 0.8 0.5 
10-20 0.8-1.2 0.5 
20-40 1.2-0.8 0.5 
40-100 0.8 0.5 
 
Tabella 3.21 – Vibrazione sinusoidale longitudinale e laterale. 
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Figura 3.33 – Vibrazione sinusoidale longitudinale e laterale. 
3.3.3.3   Vibrazioni casuali 
 
Al fine di effettuare il dimensionamento del payload, le vibrazioni casuali dovute al 
funzionamento del sistema propulsivo possono essere trascurate. 
Tali vibrazioni dipendono dal tipo di adattatore utilizzato e dalla configurazione del 
payload. 
3.3.3.4   Vibrazioni acustiche 
 
L’ambiente acustico in cui si trova il payload all’interno del fairing raggiunge i 
livelli massimi al decollo e durante il volo transonico.  Lo spettro acustico al decollo 
all’interno del fairing viene fornito attraverso la figura e la tabella seguenti. 
 
Figura 3.34 – Spettro acustico all’interno del fairing. 
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Frequenza centrale [ࡴࢠ] 
Livello limite di volo [ࢊ࡮] 
(in riferimento a: ૙	ࢊ࡮	 =
	૛ × ૚૙ି૞	ࡼࢇ) 
31.5 123.3 
63.5 125.0 
125 127.4 
250 126.7 
500 124.4 
1000 120.7 
2000 111.1 
OASPL 137.9 
 
Tabella 3.22 – Spettro acustico all’interno del fairing. 
 
3.3.3.5   Urti meccanici 
 
Il payload è soggetto a urti meccanici durante vari eventi, quali: rimozione del 
fairing, separazione degli stadi del lanciatore e separazione del payload 
dall’adattatore. In particolare, gli urti meccanici associati alla separazione dello 
stadio superiore Breeze-KM dipendono dal sistema di separazione utilizzato. 
I livelli degli urti meccanici agenti sul payload, possono variare in funzione del 
pretensionamento dei bulloni nelle giunzioni tra il carico utile e l’adattatore.  
 
Nella tabella 3.23 e nella figura 3.35 vengono mostrati i valori degli urti in 
corrispondenza dell’interfaccia payload-adattatore. 
Si noti che i livelli degli urti causati dalla separazione del secondo stadio non sono 
riportati, in quanto inferiori rispetto a quelli indicati di seguito. 
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 Accelerazione [ࢍ] (SRS, Q=10) 
Frequenza [ࡴࢠ] 
Rimozione 
del fairing 
Sistema 
meccanico 
di 
bloccaggio 
CASA 
CRSS  
937 SRF 
CASA 
CRSS 
1194 
Sistema di 
separazione 
per piccoli 
payload 
100 50 50 80 80 40 
700 700 800 1000 1000 400 
1000 1000 2000 1800 1800 600 
1500 1000 2000 2800 2800 x 
2000 1000 x 2800 2800 1500 
4000 1000 4000 2800 2800 x 
5000 1000 4000 x x x 
6000 1000 x x x 1800 
10000 1000 2000 x x 1800 
 
Tabella 3.23 – Urti meccanici per diversi sistemi di separazione. 
 
 
Figura 3.35 – Urti meccanici per diversi sistemi di separazione. 
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3.3.3.6   Pressione statica all’interno del fairing 
 
Nel caso del lanciatore Rockot, il massimo tasso di depressurizzazione del fairing 
non supera il valore di ૝	࢑ࡼࢇ/࢙. 
Nella seguente figura è dato l’andamento della pressione statica all’interno del 
fairing. Tale andamento viene misurato durante il volo del lanciatore grazie al 
sistema di telemetria installato a bordo. 
 
 
Figura 3.36 – Pressione statica all’interno del fairing. 
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4 
Modellazione della vibrazione e 
analisi agli elementi finiti 
 
 
 
4.1 Introduzione 
 
In funzione delle caratteristiche della vibrazione da estrarre, un’analisi vibrazionale 
può essere di due tipi fondamentali: analisi delle vibrazioni naturali e analisi delle 
vibrazioni forzate (o della risposta). 
L’analisi delle vibrazioni naturali permette di estrarre le frequenze naturali e i modi 
di vibrazione corrispondenti, a seguito di una discretizzazione agli elementi finiti. 
L’analisi della risposta, invece, si riferisce al calcolo della risposta in termini di 
spostamenti, deformazioni e tensioni, quando il sistema è soggetto a forze variabili 
nel tempo. Tale analisi, in relazione alla natura della forza eccitatrice, può essere 
ulteriormente suddivisa in una combinazione di analisi della risposta armonica, 
analisi dei transitori della risposta e analisi dello spettro della risposta. 
4.2 Vibrazioni naturali 
 
Le frequenze delle vibrazioni naturali e i corrispondenti modi di vibrare del sistema, 
essendo delle caratteristiche intrinseche del dato problema di vibrazione, sono 
indipendenti dalle forze di eccitazione. 
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Da un punto di vista matematico, l’analisi delle vibrazioni naturali di un sistema a 
più gradi di libertà (GdL) richiede di risolvere un problema agli autovalori, che può 
essere rappresentato dalla seguente equazione: 
 
߱ଶࡹ࢜ = ࡷ࢜																																																											(4.1) 
 
dove ࡹ  indica la matrice di massa e ࡷ  la matrice di rigidezza, mentre ߱  e ݒ 
rappresentano le frequenze naturali e gli associati modi di vibrare del sistema. 
 
Quando si effettua la modellizzazione della vibrazione è necessario capire in che 
modo l’idealizzazione e la semplificazione del problema possano influenzare le 
frequenze naturali e i relativi modi di vibrare. A tale scopo è utile sapere che un 
aumento della rigidezza porta a un incremento dei valori delle frequenze naturali, 
mentre un aumento della massa porta a una diminuzione di tali frequenze. 
4.3 Vibrazioni forzate 
 
Come anticipato precedentemente, l’analisi delle vibrazioni forzate può essere 
ricondotta alle seguenti tipologie di risposta: 
 Risposta armonica; 
 Risposta ai transitori; 
 Spettro della risposta. 
 
4.3.1 Risposta armonica 
 
L’analisi della risposta armonica permette di determinare la risposta di un sistema 
vibrante alle forze di eccitazione armonica. Tipicamente, i risultati sono rappresentati 
attraverso un diagramma che mostra la risposta in funzione della frequenza. Tale 
diagramma indica in che modo la riposta di un certo grado di libertà varia in 
relazione alla frequenza di eccitazione.  
La risposta armonica, inoltre, può essere usata per calcolare la risposta a una forza di 
eccitazione periodica, nel caso in cui questa possa essere approssimata dalla somma 
delle sue maggiori componenti armoniche.  
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L’equazione che rappresenta il problema dell’analisi della risposta armonica è la 
seguente: (߱ଶࡹ + ࡷ)ࢁ = ࡲ૙																																														(4.2) 
 
dove ࡲ૙ indica l’ampiezza della forza eccitatrice. 
 
Tra i molti metodi numerici di risoluzione dell’equazione precedente il più efficiente 
è quello della sovrapposizione modale, in cui, come si vedrà in seguito, la risposta 
del sistema viene espressa attraverso un’opportuna combinazione lineare delle 
risposte derivanti da un precedente disaccoppiamento delle equazioni modali. 
 
4.3.2 Risposta ai transitori 
 
L’analisi della risposta ai transitori (o analisi della storia temporale) consente di 
determinare la risposta dinamica di una struttura soggetta all’azione di un’eccitazione 
variabile nel tempo. 
Le forze di eccitazione, quindi, vengono definite nel dominio del tempo e, 
solitamente, la risposta calcolata include: spostamenti, accelerazioni, deformazioni e 
tensioni. 
Tra i vari metodi che è possibile utilizzare per risolvere le equazioni modali associate 
a tale problema vibrazionale è possibile ricorrere alle tecniche di integrazione 
numerica, in cui il periodo complessivo della risposta deve essere suddiviso in un 
numero di passi temporali di durata opportuna. 
 
4.3.3 Spettro della risposta 
 
Le forze di eccitazione che non sono caratterizzate da schemi ripetitivi e che sono 
difficili da descrivere ricorrendo a una storia temporale deterministica, sono espresse 
in termini di eccitazioni casuali. 
A tale scopo queste forze di eccitazione sono descritte in maniera statistica, 
ricorrendo alla funzione di autocorrelazione e alla funzione di densità spettrale di 
potenza. 
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L’analisi dello spettro della risposta permette di calcolare la funzione di densità 
spettrale di potenza della risposta di un modello vibrazionale rispetto una forza di 
eccitazione casuale, descritta attraverso la sua funzione di densità spettrale di 
potenza. 
Indicando con ࡲ(࢚)  la forza di eccitazione casuale e con ࢛(࢚)  la risposta 
all’eccitazione, la funzione densità spettrale di potenza può essere espressa dalla 
seguente equazione: 
ࡿ௨(߱) = ࡴ(߱)ࡿ௙(߱)ࡴ௧(߱)																																								(4.3) 
 
dove ࡿ௙(߱)  è una matrice diagonale avente come elemento i-esimo la funzione 
densità spettrale di potenza dell’i-esimo elemento di ࡲ(࢚), mentre ࡴ(߱) è la matrice 
della funzione di risposta in frequenza definita nel modo seguente: 
 
ࡴ(߱) = (ࡹ߱ଶ + ࡷ)																																																	(4.4) 
 
Negli strumenti software di analisi agli elementi finiti ࡴ(߱)  viene solitamente 
calcolata attraverso il metodo modale troncato, in cui viene espressa, in maniera 
approssimata, attraverso le frequenze naturali dominanti e i modi di vibrare associati, 
trascurando il contributo dato degli altri modi ad ࡴ(߱). 
4.4 Software di analisi agli elementi finiti 
 
Tra i vari software di analisi agli elementi finiti (FEA) che consentono di effettuare 
delle analisi di vibrazione si trovano i seguenti: ABAQUS, ADINA, ALGOR, 
ANSYS, COSMOSWorks, MSC/NASTRAN, DYNA3D e LS DYNA. 
Solitamente, i software di modellazione agli elementi finiti possiedono i suddetti 
componenti principali: un pre-processore, un solutore ed un post-processore. 
Il pre-processore ha i seguenti compiti: realizzare la geometria e la mesh, specificare 
il tipo di elementi, le proprietà dei materiali e le condizioni al contorno. Il solutore 
risolve le equazioni del problema; il post-processore permette di visualizzare i 
risultati ottenuti in vari formati. 
Tuttavia, la geometria che caratterizza il problema può essere importata da altri 
software dotati di grandi capacità di modellazione di tipo CAD/CAE, come ad 
esempio CATIA e Pro/ENGINEER. 
113 
 
I software FEA, citati precedentemente, consentono di realizzare delle analisi di 
vibrazione di base, incluse le seguenti: determinazione delle frequenze naturali e dei 
modi di vibrare associati, risposta ai transitori, risposta stazionaria ed analisi dello 
spettro della risposta. 
In particolare, il software ANSYS, che verrà utilizzato nell’ambito di questa tesi di 
laurea, in aggiunta all’ampia gamma di tipologie di analisi che consente di realizzare 
su modelli tridimensionali, incluse quella strutturale e quella vibrazionale, possiede 
diverse capacità particolari di analisi dinamica, tra cui l’analisi modale di strutture 
pretensionate. Tale capacità verrà sfruttata durante lo svolgimento di questa tesi. 
4.5 Passi fondamentali dell’analisi vibrazionale 
 
Successivamente, verrà descritto, in linea generale, il tipico procedimento da seguire 
durante un’analisi di tipo vibrazionale. Tale procedimento consiste nei seguenti passi 
fondamentali: 
 Pianificazione; 
 Pre-processing; 
 Soluzione; 
 Post-processing; 
 Valutazione ingegneristica. 
 
4.5.1 Pianificazione 
 
La pianificazione è una parte molto importante del processo di analisi e contribuisce 
ad assicurare il successo della modellazione. 
Al fine di realizzare un modello agli elementi finiti che rappresenti in maniera 
sufficientemente accurata il problema in esame, è necessario cercare di non 
trascurare nessuno dei possibili fattori influenzanti l’analisi. 
Per tale motivo durante la fase di pianificazione è necessario tenere in considerazione 
gli aspetti presentati di seguito: 
 Obiettivi di modellazione, consistenti nella ricerca delle principali 
motivazioni che spingono ad effettuare l’analisi vibrazionale, oltre alle 
condizioni operative; 
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 Considerazioni di modellazione, riguardanti la tipologia di analisi richiesta 
(vibrazioni naturali o forzate), gli elementi da utilizzare, i carichi imposti ed i 
vincoli applicati. Inoltre, deve essere valutata la possibilità di semplificare il 
problema attraverso considerazioni di simmetria della struttura e dei carichi. 
 
Il grado di accuratezza del modello dipende, in gran parte, dal livello di 
pianificazione effettuata. 
 
4.5.2 Pre-processing 
 
La fase di pre-elaborazione in un software FEA consiste dei seguenti aspetti: 
 Definizione del tipo di elemento, come pianificato prima dell’analisi; 
 Creazione della geometria. La geometria può essere realizzata con il pre-
processore o può essere importata da un software CAD; 
 Applicazione della mesh. La generazione della mesh consiste nel suddividere 
il continuo in un numero di parti discrete o elementi finiti. Più è fitta la mesh 
e più accurati saranno i risultati; tuttavia saranno più lunghi i tempi 
dell’analisi; 
 Assegnazione delle proprietà; 
 Applicazione dei carichi e delle condizioni al contorno. 
 
4.5.3 Soluzione 
 
Il solutore FEA può essere diviso a livello logico in tre parti: il pre-solutore, il 
motore matematico ed il post-solutore. 
Il pre-solutore legge il modello creato nella fase di pre-processing e formula la 
rappresentazione matematica di tale modello. Se quest’ultimo è corretto, il solutore 
procede con la creazione delle matrici di rigidezza e di massa degli elementi del 
problema, sfruttando il motore matematico che calcola il risultato. A questo punto il 
post-solutore permette di calcolare, tra l’altro le tensioni, le deformazioni, la risposta, 
inviando i risultati che possono essere letti ed elaborati dal post-processore. 
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4.5.4 Post-processing 
 
Durante questa fase i risultati dell’analisi vengono letti ed interpretati. Questi 
possono essere rappresentati attraverso tabelle, grafici, deformate dei componenti, 
oltre che attraverso frequenze naturali e modi di vibrare associati nel caso dell’analisi 
vibrazionale. 
Molti post-processori, inoltre, consentono di visualizzare un’animazione dei risultati 
ottenuti. 
 
4.5.5 Valutazione ingegneristica 
 
A causa di ragioni di varia natura, un’analisi vibrazionale potrebbe portare a risultati 
non rappresentativi del problema effettivo. Dato che il software di analisi utilizzato 
non fornisce indicazioni a tal riguardo, è compito del modellatore effettuare una 
valutazione corretta. 
Una possibile valutazione potrebbe derivare da una profonda conoscenza dei vari 
aspetti del problema in esame, della teoria della vibrazione, così come dalla 
confidenza con i software CAD e FEA utilizzati. Inoltre, la valutazione della 
correttezza dei risultati ottenuti si deve basare sui seguenti aspetti: 
 Unità di misura impiegate; 
 Proprietà dei materiali; 
 Condizioni al contorno; 
 Modellazione delle connessioni tra le diverse parti dell’elemento da 
analizzare. 
Infine, la valutazione può essere condotta attraverso delle misurazioni di vibrazione e 
dei test in condizioni di laboratorio, oltre che in situazioni di reale funzionamento. 
4.6 Tipi di analisi 
 
In generale, il carico applicato ad una struttura può essere classificato secondo 
quattro diverse categorie: stazionario, ciclico, transitorio e casuale. 
La figura seguente mostra in maniera schematica le categorie appena elencate. 
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Figura 4.1 – Tipi di carico. 
 
Quando le funzioni forzanti non possono essere specificate in maniera semplice, 
attraverso specifiche di frequenza o tempo, si parla di eccitazioni casuali. Pertanto, 
mentre le funzioni forzanti cicliche e transitorie sono solitamente specificate in 
termini di forza in funzione della frequenza (o del tempo), le funzioni forzanti casuali 
vengono specificate attraverso il quadrato dell’accelerazione in ingresso, posto in 
funzione della frequenza. In quest’ultimo caso, come già si è detto in precedenza, si 
parla di densità spettrale di potenza (PSD). Le curve PSD sono state compilate per 
vari eventi casuali e sono disponibili in molti software agli elementi finiti. 
 
Oltre alle specifiche imposte sul carico, il secondo fattore che influenza la scelta del 
tipo di analisi è rappresentato dalle frequenze naturali della struttura. Queste sono 
legate alla capacità delle strutture di vibrare liberamente, una volta che sia stata 
rimossa l’eccitazione iniziale. In relazione alle condizioni iniziali dell’eccitazione, la 
struttura può vibrare ad una determinata frequenza naturale o ad una combinazione di 
più frequenze naturali. In quest’ultimo caso la vibrazione sarà il risultato di un moto 
periodico complesso, che è possibile decomporre in una serie di moti armonici che 
vibrano alla prima frequenza naturale (frequenza fondamentale) e ai suoi multipli. 
Sebbene una struttura reale abbia infiniti gradi di libertà e, quindi, infinite frequenze 
naturali, dal punto di vista pratico il numero di frequenze naturali del sistema 
continuo può essere limitato al numero di gradi di libertà usati durante la 
modellazione. 
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I modi di vibrare, invece, forniscono lo spostamento relativo di ogni punto della 
struttura, quando questa vibra ad una delle sue frequenze naturali. 
Le informazioni ottenute grazie alle frequenze naturali e ai modi di vibrare associati 
sono di importanza vitale al fine di studiare il comportamento del sistema nel caso in 
cui questo subisca un’eccitazione. Infatti, se una struttura viene eccitata in una delle 
sue frequenze naturali, l’ampiezza dell’eccitazione di risposta risultante può 
raggiungere un valore elevato, limitato dallo smorzamento della stessa struttura. 
 
Le due principali categorie di analisi sono quella statica e quella dinamica. 
Un carico statico è invariabile nel tempo e richiede un’analisi statica, anche se in 
determinate condizioni un’analisi di questo tipo può condurre a risultati 
sufficientemente accurati nel caso di carico dinamico. Ciò avviene, ad esempio, 
quando il carico è armonico e possiede una frequenza inferiore a circa un terzo della 
frequenza fondamentale della struttura. In questo caso si parla di carico quasi-statico. 
Nel caso di carichi transitori è necessario considerare il tempo di applicazione del 
carico, detto tempo di salita. Se il più lungo periodo naturale corrispondente alla 
frequenza fondamentale della struttura è maggiore di circa due volte il tempo di 
salita, il carico viene classificato come carico d’urto o d’impatto. In questo caso si 
può ricorrere ad un’analisi dinamica del transitorio. 
Nel caso in cui il carico non possa essere definito in funzione del tempo o della 
frequenza, questo si considera di tipo casuale. 
 
Attraverso le considerazioni appena effettuate, è possibile realizzare, come già in 
parte anticipato, una distinzione tra le seguenti categorie di analisi dinamica, che 
saranno esaminate successivamente in maniera più dettagliata: 
 Analisi modale e delle frequenze naturali; 
 Analisi della risposta in frequenza; 
 Analisi della risposta ai transitori; 
 Analisi della risposta casuale. 
L’analisi modale e delle frequenze naturali viene effettuata, solitamente, prima di 
ogni altra analisi, fornendo informazioni riguardo le frequenze naturali del sistema ed 
i modi di vibrare associati. Uno degli obiettivi di tale analisi è quello di verificare che 
la struttura non venga sottoposta durante il funzionamento a delle vibrazioni con 
frequenze prossime a quelle naturali. 
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L’analisi della risposta in frequenza viene condotta quando il carico sulla struttura è 
di tipo armonico o periodico. La funzione di carico periodico viene prima 
decomposta nelle sue componenti coseno e seno attraverso un’analisi di Fourier. In 
questo tipo di analisi la risposta è armonica con la stessa frequenza del carico e con 
un possibile sfasamento. I risultati dell’analisi sono rappresentati da spostamenti, 
velocità ed accelerazioni che possono essere usati per calcolare le tensioni presenti 
nella struttura. 
 
L’analisi della risposta ai transitori può essere realizzata nel caso di carichi transitori 
e urti. In questo caso esistono due diversi approcci da poter utilizzare per risolvere le 
equazioni del moto. Il primo è il metodo di integrazione diretta, in cui le equazioni 
del moto del sistema vengono integrate direttamente nel dominio del tempo con un 
opportuno passo di integrazione. Il secondo è il metodo di sovrapposizione modale, 
in cui le equazioni del moto vengono trasformate in spostamenti modali 
generalizzati. Tale trasformazione porta ad un set di equazioni differenziali del 
secondo ordine disaccoppiate tra loro. L’assunzione di base, che viene effettuata in 
questo approccio, consiste nel ritenere che la sovrapposizione della risposta, dovuta 
ai primi modi di vibrare inferiori, sia rappresentativa della risposta dinamica 
complessiva. 
I risultati dell’analisi sono rappresentati dalla storia temporale degli spostamenti, 
delle velocità e delle accelerazioni del sistema, che possono essere usati allo scopo di 
valutare le forze e le tensioni. 
 
L’analisi della risposta casuale viene affrontata nel caso di carichi considerati 
casuali, ossia non classificabili come dipendenti dal tempo o dalla frequenza. In 
questo caso si può ricorrere all’approccio dell’evoluzione temporale, oppure a quello 
della densità spettrale di potenza. 
Il primo metodo consiste nell’integrazione delle equazioni del moto passo dopo 
passo su tutto il periodo di eccitazione. Mentre, nel caso del metodo PSD, l’ingresso 
dell’analisi è rappresentato dall’accelerazione in funzione della frequenza. 
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4.7 Formulazione matematica dell’analisi dinamica 
 
4.7.1 Equazioni del moto 
 
Le equazioni del moto che descrivono il comportamento dinamico di una struttura 
possono essere scritte nella seguente forma: 
 
ࡹ࢛̈ + ࡯࢛̇ + ࡷ࢛ = ࢖(࢚)																																									(4.5) 
 
dove ࡹ, ࡯ e ࡷ indicano, rispettivamente, le matrici globali di massa,  smorzamento e  
rigidezza della struttura; ࢖(࢚) è il vettore della forza applicata in funzione del tempo; 
࢛̈	 , ࢛̇	 e ࢛  rappresentano, rispettivamente, i vettori di accelerazione, velocità e 
spostamento nodale. 
 
Come precedentemente indicato, esistono due differenti approcci per risolvere le 
equazioni del moto: il metodo di integrazione diretta e quello di sovrapposizione 
modale. Con l’approccio di integrazione diretta le equazioni del moto vengono 
integrate direttamente nel dominio del tempo. Invece, con l’approccio di 
sovrapposizione modale le equazioni del moto vengono trasformate in spostamenti 
nodali generalizzati ࢗ  per mezzo dei modi propri di vibrare della struttura. Tale 
trasformazione porta ad un sistema di equazioni differenziali del secondo ordine, 
disaccoppiate tra loro, che possono essere risolte più semplicemente. 
 
4.7.2 Smorzamento 
 
Lo smorzamento è una causa di dissipazione dell’energia di una struttura che porta 
alla progressiva diminuzione dell’ampiezza caratterizzante l’oscillazione della 
vibrazione libera. Le diverse sorgenti di smorzamento presenti in un sistema 
includono: l’attrito interno del materiale, l’attrito di Coulomb ed altre forze di attrito 
viscoso dovute alla presenza di fluidi. Lo smorzamento totale di un sistema è difficile 
da ottenere e dev’essere,  solitamente , ricavato sperimentalmente. 
Nel caso di vibrazioni libere e nell’analisi modale lo smorzamento può essere 
trascurato, o in alternativa si può assumere un valore totale basso.  
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Tale assunzione è ragionevole, poiché nella realtà lo smorzamento è talmente basso 
da essere riconducibile quasi esclusivamente alla viscosità. Nel caso delle vibrazioni 
forzate, però, lo smorzamento domina la risposta del sistema, soprattutto in 
corrispondenza di frequenze prossime a quelle naturali. 
Lo smorzamento può essere espresso attraverso una formulazione viscosa o 
strutturale. Tali approcci possono essere utili dal punto di vista matematico, ma non 
pienamente rappresentativi degli effettivi meccanismi di smorzamento. Nel caso 
della formulazione viscosa la forza di smorzamento si considera proporzionale ed 
opposta alla velocità. Mentre, con lo smorzamento strutturale, la forza smorzante è 
proporzionale in modulo alla forza elastica interna ed ha verso opposto rispetto alla 
velocità. 
Per un’analisi dinamica agli elementi finiti, molti software forniscono le seguenti 
formulazioni di smorzamento: 
 Elementi discreti di smorzamento viscoso; 
 Smorzamento viscoso proporzionale (smorzamento di Rayleigh); 
 Smorzamento viscoso modale. 
 
Nella prima rappresentazione, gli elementi discreti costituiscono le controparti 
smorzanti degli elementi molla, essendo delle idealizzazioni discrete dello 
smorzamento viscoso della struttura. La matrice di smorzamento derivante da tale 
formulazione, in generale, non può essere disaccoppiata, rendendo praticamente 
obbligatorio l’utilizzo del metodo di integrazione diretta. Nel caso dello 
smorzamento viscoso proporzionale, invece, si assume arbitrariamente la seguente 
forma della matrice di smorzamento: 
࡯ = ܿଵࡷ + ܿଶࡹ																																																						(4.6) 
dove ܿଵ e ܿଶ sono due costanti da determinare che devono essere fornite dall’utente. 
Per calcolare tali coefficienti è possibile servirsi di due rapporti di smorzamento ߦଵ e 
ߦଶ e delle frequenze naturali corrispondenti ߱ଵ e ߱ଶ. Dato che ࡯ è proporzionale a 
ࡷ	ed ࡹ, al fine di soddisfare la proprietà di ortogonalità, si ha: 
 
ܿଵ߱௜
ଶ + ܿଶ = 2ߦ௜߱௜ 																																																	(4.7) 
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che porta a: 
ߦ௜ = ܿଵ߱௜2 + ܿଶ2߱௜ 																																																	(4.8) 
 
Quindi, l’equazione precedente, rappresentata graficamente nel diagramma 
successivo, può essere utilizzata per calcolare ܿଵ  e ܿଶ , conoscendo i rapporti di 
smorzamento e le frequenze naturali corrispondenti. 
 
Figura 4.2 – Smorzamento proporzionale. 
Il metodo appena descritto per ricavare i coefficienti ܿଵ e ܿଶ, non restringe l’uso dello 
smorzamento proporzionale alla sola analisi modale. Infatti, tale formulazione dello 
smorzamento può essere utilizzata per analisi armoniche, modali e dei transitori. 
Nella tabella seguente sono indicati tipici rapporti di smorzamento per vari sistemi e 
materiali. 
Sistema/ Materiale 
Rapporto di 
smorzamento 
Vari metalli in campo elastico <0.01 
Condutture di piccolo diametro 0.01 – 0.02 
Condutture di grande diametro 0.02 – 0.03 
Giunti saldati e strutture metalliche rigide 0.02 – 0.04 
Strutture pretensionate 0.02 – 0.05 
Strutture metalliche con giunti 0.03 – 0.07 
Linee di trasmissione (alluminio e acciaio) 0.04 
Gomme 0.05 
Giunti bullonati 0.07 
Ammortizzatori d’urto 0.30 
 
Tabella 4.1 – Rapporti di smorzamento tipici. 
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Infine, nel caso dello smorzamento viscoso modale i rapporti di smorzamento sono 
specificati dai modi di vibrare partecipanti. Questo tipo di smorzamento può essere 
utilizzato per effettuare analisi dinamiche modali e fornisce buoni risultati per sistemi 
caratterizzati da bassi valori dello smorzamento. 
Di conseguenza, si assume che la matrice di smorzamento sia diagonale, con valori 2ߦ௜߱௜, dove l’indice i indica la diagonale i-esima e ߦ௜ è il rapporto di smorzamento 
per il modo proprio i-esimo con frequenza ߱௜. 
4.8 Tipologie di analisi dinamica 
 
4.8.1 Analisi modale 
 
Come precedentemente affermato, l’analisi modale è la prima tipologia di analisi 
richiesta per una struttura. Viene usata per ottenere le caratteristiche dinamiche del 
sistema in termini delle sue frequenze naturali e dei modi naturali di vibrazione libera 
non smorzata. 
Le frequenze naturali del sistema possono essere ricavate risolvendo un problema 
agli autovalori del tipo: (ࡷ− ߱ଶࡹ) ത߮ = 0																																																		(4.9) 
 
dove, ad ogni autovalore ߱௡೔  corrisponde una forma modale ത߮௜. 
 
Tra i diversi metodi di estrazione degli autovalori i maggiormente utilizzati sono i 
seguenti: metodo di Lanczos (raccomandato per modelli grandi con molti modi di 
vibrare da estrarre; dai 50 in su), metodo dell’iterazione dei sottospazi (per un minor 
numero di modi di vibrare; minore di 50) ed metodo di Householder ridotto 
(raccomandato per ricavare tutti i modi di vibrare in modelli di dimensioni medio-
piccole con meno di 10000 GdL). Le informazioni ottenute attraverso l’analisi 
modale sono di vitale importanza per l’analisi di un sistema dinamico. Infatti, per un 
sistema soggetto a vibrazione ci si deve assicurare che le frequenze di carico non 
siano troppo vicine alle frequenze naturali del sistema e che i modi di vibrare non 
producano un’eccessiva deformazione delle sezioni più deboli della struttura, 
corrispondenti a tensioni vicine o superiori ai valori critici. 
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Le frequenze naturali possono essere modificate agendo sulla distribuzione di massa 
del sistema, o sulla sua geometria. 
L’analisi modale non richiede delle particolari condizioni di vincolo e la struttura 
può essere completamente libera, o parzialmente vincolata. Tuttavia, è necessario 
prestare particolare attenzione all’applicazione dei vincoli, poiché sovravincolare un 
sistema corrisponde ad una sovrastima dei primi modi di vibrare. 
 
4.8.2 Analisi dinamica dei transitori 
 
Esistono due diversi metodi per affrontare il problema di risoluzione delle equazioni 
del moto nel caso di analisi dinamica dei transitori: metodo di integrazione diretta e 
metodo di sovrapposizione modale. Nei paragrafi seguenti verranno evidenziati i 
principali aspetti dei due approcci e delle caratteristiche di questa tipologia di analisi. 
4.8.2.1 Metodo di integrazione diretta 
 
Con questo metodo, in cui le equazioni generali del moto vengono integrate 
direttamente senza alcuna trasformazione, i carichi in ingresso sono specificati in 
funzione del tempo e la risposta viene calcolata nel dominio temporale. L’analisi dei 
transitori può essere vista come il risultato della soluzione di un problema di analisi 
statica per ogni passo temporale nell’intero periodo del transitorio. La risposta di tale 
analisi è fornita in termini di andamento temporale degli spostamenti, delle velocità, 
delle accelerazioni e delle tensioni in ogni punto della struttura. 
 
Come nel caso di un’analisi statica, durante un’analisi dei transitori la struttura deve 
essere totalmente vincolata e tutti i moti rigidi devono essere eliminati. 
L’integrazione diretta può essere condotta secondo schemi espliciti o impliciti. Si 
noti che, sebbene le dimensioni dei passi temporali influenzano, generalmente, 
l’accuratezza della soluzione, nel caso di schemi impliciti non si richiede un passo 
critico. In molti software si può ricorrere ad una suddivisione automatica in passi 
temporali, ma se ciò non dovesse essere possibile una regola generale stabilisce che 
il passo dell’analisi dei transitori dev’essere pari ad almeno un decimo del periodo di 
carico. 
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Seguendo il metodo di integrazione diretta le equazioni del moto vengono ridotte 
attraverso la scelta del GdL principale. Successivamente, una volta che tali equazioni 
siano state risolte con uno degli schemi di integrazione diretta, si procede con 
l’espansione a tutti i GdL. 
Al fine di condurre un’analisi dinamica dei transitori attraverso il metodo 
dell’integrazione diretta, è possibile seguire le seguenti linee guida: 
 Realizzazione del modello agli elementi finiti (FE); 
 Applicazione delle condizioni di vincolo e di carico; 
 Definizione delle condizioni iniziali di spostamento e velocità; 
 Impostazione dei parametri di controllo della soluzione, avvio e verifica della 
soluzione ottenuta. 
4.8.2.2 Metodo della sovrapposizione modale 
 
Con questo metodo, la risposta degli spostamenti nodali è espressa in termini di modi 
normali, che possono essere trovati attraverso un’analisi modale. Le equazioni del 
moto vengono, inizialmente, disaccoppiate, ottenendo un sistema di equazioni 
differenziali in coordinate modali generalizzate. Successivamente, la risposta 
dinamica del sistema di partenza si ricava attraverso la sovrapposizione delle risposte 
delle equazioni modali disaccoppiate. 
I passi generali da seguire durante un’analisi modale dei transitori consistono nella 
realizzazione del modello FE, nell’estrazione dei richiesti modi di vibrare, nella 
conduzione dell’analisi modale dei transitori e, infine, nell’espansione della 
soluzione di sovrapposizione modale. 
 
4.8.3 Analisi armonica 
 
L’analisi della risposta armonica prevede il calcolo della risposta stazionaria della 
struttura ad un insieme di carichi armonici concentrati, carichi di pressione e al moto 
armonico del basamento. I carichi armonici possono essere definiti in funzione dei 
differenti spettri di ampiezza e di fase. 
Anche in questo tipo di analisi è possibile ricorrere al metodo dell’integrazione 
diretta e a quello della sovrapposizione modale. Tuttavia, il primo approccio è 
sconsigliato per varie ragioni. 
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Ad esempio, sarebbe necessario un numero molto alto di passi temporali per ottenere 
una risposta significativa all’eccitazione armonica e, inoltre, le equazioni dovrebbero 
essere risolte per ogni frequenza forzante. Pertanto, è raccomandabile utilizzare il 
metodo della sovrapposizione modale al fine di eseguire un’analisi della risposta 
armonica. 
In un’analisi armonica, come nel caso dell’analisi del transitorio e dell’analisi statica, 
la struttura dev’essere totalmente vincolata e devono essere eliminati i moti rigidi. 
Nel caso in cui la struttura possieda un moto rigido in un GdL, si può ricorrere a 
molle deboli (weak spring) per creare un vincolo, oppure è possibile sfruttare le 
simmetrie presenti. 
 
4.8.4 Analisi dello spettro di risposta 
 
Questo tipo di analisi costituisce una valida alternativa all’analisi dinamica dei 
transitori per stimare la massima risposta all’eccitazione del supporto, senza tenere in 
considerazione l’istante in cui tale massimo si verifica. Nel caso in cui il carico in 
ingresso sia classificato come urto o impulso, si parla di analisi dello spettro d’urto. 
 
Nonostante sia possibile utilizzare uno schema d’integrazione diretta per trovare la 
risposta in funzione del tempo e, di conseguenza, il massimo valore di tale risposta, 
dal punto di vista pratico ciò non è fattibile dato l’elevato numero di passi temporali 
richiesti. 
Per tale ragione si utilizza, solitamente, un approccio che consiste nell’effettuare per 
prima cosa un’analisi modale, tenendo in considerazione un numero sufficiente di 
modi di vibrare per l’analisi dello spettro di risposta. Perciò, una volta ricavata la 
funzione risposta dalla soluzione dell’equazione modale individuale disaccoppiata, 
per un sistema viscoso non smorzato, si procede con la ricerca del valore massimo 
nel tempo. 
Una curva dello spettro d’urto per un certo valore dello smorzamento, può essere 
definita come il massimo valore della risposta di tutti i sistemi ad un GdL con quel 
dato smorzamento, tracciata graficamente in funzione della frequenza naturale. 
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Diversamente dall’analisi dinamica dei transitori, i contributi alla risposta dati dai 
singoli modi di vibrare, non possono essere sommati direttamente per ottenere la 
risposta totale. Questo perché il massimo di ogni modo proprio avviene ad istanti 
diversi e le informazioni riguardanti tali istanti non sono estraibili dallo spettro di 
risposta. Stime ragionevoli del massimo di ogni modo di vibrare si possono ottenere 
attraverso uno dei diversi metodi di combinazione modale esistenti. 
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5 
Studio della risposta ad uno 
specifico ambiente meccanico 
 
 
 
5.1 Introduzione 
 
Al fine di analizzare nel dettaglio l’ambiente meccanico agente su un particolare 
propulsore ad effetto Hall (HET), in questo capitolo, dopo una breve descrizione dei 
tipici utilizzi di un HET, s’ipotizzerà una possibile missione spaziale. In funzione 
delle caratteristiche della missione, quindi, si selezionerà il lanciatore più opportuno 
da utilizzare per immettere in orbita l’ipotetico veicolo spaziale che sfrutta la 
propulsione fornita da un HET. 
Successivamente, si procederà con lo studio della risposta di un propulsore ad effetto 
Hall all’ambiente meccanico relativo al lanciatore selezionato. 
Tale studio, condotto attraverso un software agli elementi finiti, fornirà una solida 
base per la realizzazione di eventuali successive analisi, che non saranno condotte in 
questa sede, atte alla preparazione al processo di qualifica di un particolare 
propulsore ad effetto Hall. 
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5.2 Impieghi tipici di un propulsore ad effetto Hall 
Un propulsore ad effetto Hall può essere utilizzato in diverse tipologie di missione 
spaziale e con diverse applicazioni, come ad esempio: 
 Manovre orbitali di station-keeping per satelliti in orbita geostazionaria 
(GEO); 
 Compensazione di attrito atmosferico, per satelliti che operano a quote basse 
(LEO); 
 Trasferimento di un veicolo spaziale da un’orbita LEO ad una GEO; 
 Missioni interplanetarie. 
Alcuni esempi di applicazioni di propulsori ad effetto Hall nell’ambito di missioni 
spaziali sono indicati nella tabella seguente. 
 
Missione Orbita finale HET Utilizzo del propulsore 
Meteor-1 LEO (650 km) SPT-50 Manovre orbitali 
Stex LEO (750 km) TAL-D55 Manovre orbitali 
MBSat-1 GEO SPT-100 Controllo assetto 
TacSat-2 LEO (413 km) BHT-200 Contrastare attrito atmosferico 
AEHF GEO BPT-4000 Trasferimento in GEO 
Tabella 5.1 – Esempi di missioni spaziali che impiegano uno o più HET. 
5.3 Ipotesi di missione 
 
In questo paragrafo sarà presentata una possibile missione spaziale che vedrà 
l’utilizzo di un propulsore ad effetto Hall, installato su un ipotetico veicolo. In 
funzione delle varie caratteristiche di tale missione si procederà, quindi, con la scelta 
di uno dei lanciatori presentati in precedenza, adatto all’immissione in orbita del 
suddetto veicolo. Ciò consentirà di procedere alla realizzazione delle successive 
analisi agli elementi finiti utilizzando i valori dei carichi relativi ad uno specifico 
lanciatore. 
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5.3.1 Descrizione della missione 
 
Un satellite per l’osservazione della superficie terrestre viene immesso in un’orbita 
LEO avente quota nominale pari a 200 km. L’orbita di tale satellite può essere 
modificata grazie ad un propulsore ad effetto Hall, seguendo una traiettoria a spirale 
caratterizzata da un incremento del raggio, tale da raggiungere l’orbita della Stazione 
Spaziale Internazionale (ISS) e consentire il docking con la stessa attraverso un 
modulo opportuno.  
Il satellite, durante le fasi d’inattività, può rimanere agganciato alla ISS fino a che 
non venga richiesto il suo intervento allo scopo di osservare una determinata area 
della superficie terrestre. 
A tale scopo, una volta sganciato dalla ISS, il veicolo segue una traiettoria a spirale 
con raggio decrescente, grazie all’effetto combinato della spinta fornita dall’HET e 
della resistenza aerodinamica introdotta dall’atmosfera terrestre.  
Al raggiungimento della quota operativa, il propulsore viene impiegato per 
contrastare la resistenza atmosferica in modo tale da mantenere il satellite in orbita 
con variazioni limitate della quota. 
Sulla base di calcoli preliminari atti al dimensionamento dei vari sottosistemi del 
satellite, s’ipotizza che la massa dello stesso sia pari a circa 500	݇݃ e che le sue 
dimensioni massime siano: 0.8݉ × 1݉	1.85݉. 
Allo scopo di realizzare le manovre orbitali discusse in precedenza il satellite sfrutta 
la spinta fornita da un propulsore HT-400, sviluppato da Alta S.p.A.  
 
 
Figura 5.1 – Propulsore HT400, in laboratorio presso Alta S.p.A. 
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Le caratteristiche principali del propulsore selezionato per la missione sono le 
seguenti: 
 Propellente = Xeno 
 Potenza = 20	– 	1000	ܹ 
 Spinta =	20	– 	50	݉ܰ 
 Impulso specifico ܫ௦௣ fino a 1780 s 
 Rendimento ߟ் fino al 50% 
 Rapporto spinta-potenza ܶ ܲ⁄ ≅ 56	݉ܰ ܹ݇⁄  
 Massa del propulsore ܯ் = 1125	݃ 
 
5.3.2 Scelta del veicolo di lancio 
Date le caratteristiche della missione precedentemente descritta, e in particolare la 
quota operativa, la massa del payload ed il suo ingombro totale, una possibile scelta 
riguardo il veicolo di lancio che porterà in orbita il satellite potrebbe essere VEGA, il 
lanciatore dell’Agenzia Spaziale Europea, destinato alla messa in orbita di piccoli 
satelliti per missioni scientifiche e di osservazione della superficie terrestre. 
Nel capitolo 3 sono stati presentati i dati relativi all’ambiente meccanico introdotto 
da Vega e cui è soggetto il payload all’interno del fairing. 
Tali livelli devono essere incrementati di opportuni fattori di sicurezza, presentati nel 
capitolo 2, allo scopo di eseguire in maniera corretta i test di qualifica. 
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Figura 5.2 – Lanciatore Vega VV02 sulla rampa di lancio, copyright ESA. 
5.4 Interfaccia meccanica tra il payload ed il fairing 
 
I livelli dell’ambiente meccanico descritto nel capitolo 3 fanno riferimento 
all’interfaccia tra il payload ed il fairing del lanciatore. Per tale motivo in questo 
paragrafo viene fornita una breve descrizione del dispositivo di interfacciamento del 
veicolo Vega. 
Il payload viene fissato all’interno del fairing del lanciatore attraverso una struttura 
che ha lo scopo di fornire un’adeguata interfaccia meccanica. Tale struttura è 
l’adattatore 937, ovvero un dispositivo standard, compatibile con la maggior parte 
delle piattaforme realizzate per i payload. L’adattatore, appartenente alla famiglia di 
adattatori dei veicolo di lancio Ariane e Soyuz, è equipaggiato con un sistema di 
separazione del payload e con connettori elettrici. 
L’adattatore 937 è realizzato in fibra di carbonio ed ha una forma tronco conica, con 
un diametro di 937 mm in corrispondenza dell’estremità collegata al payload. 
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Figura 5.3 – Vista dell’adattatore 937. 
 
Il dispositivo di separazione è costituito da un sistema a morsetto di serraggio (clamp 
band), con meccanismo di rilascio e molle di separazione. Ulteriori miglioramenti di 
tale sistema sono in corso, al fine di ridurre i livelli degli urti meccanici provocati sul 
payload. 
Nel caso di payload multipli, viene utilizzata una struttura portante dedicata detta 
dispenser basata sulla tecnologia sviluppata durante i programmi Ariane 4 e 5 (ad 
esempio Sylda, Spelda e Speltra). 
5.5 Analisi condotta su un propulsore ad effetto Hall 
 
Di seguito verranno illustrate le varie fasi dell’analisi della risposta di un generico 
propulsore ad effetto Hall, alle sollecitazioni associate all’ambiente meccanico 
relativo al lanciatore Vega. 
Tale studio, realizzato grazie al software Ansys Workbench 14, è stato condotto allo 
scopo di mettere in evidenza i principali aspetti e le maggiori criticità di un’analisi 
combinata statica/dinamica, sviluppata nel modo seguente: 
 Analisi dei carichi statici; 
 Analisi modale; 
 Analisi della risposta alle vibrazioni sinusoidali; 
 Analisi della risposta agli urti meccanici; 
 Analisi della risposta alle vibrazioni casuali. 
 
133 
 
Come si vedrà in seguito, le prime due analisi sono state effettuate in maniera 
consecutiva allo scopo di ottenere un’analisi modale in condizioni di pre-
tensionamento (pre-stressed modal analysis), costituente il punto di partenza per le 
successive analisi dinamiche. 
I valori delle sollecitazioni utilizzati per la realizzazione delle analisi sono il risultato 
dell’applicazione degli opportuni margini di qualifica e verranno indicati di volta in 
volta insieme ai rispettivi valori nominali. 
5.5.1 Analisi statica 
Come precedentemente affermato, è stata condotta, in primo luogo, un’analisi statica 
relativa alle accelerazioni causate dal veicolo di lancio. Per fare ciò, all’interno 
dell’ambiente di lavoro del software Ansys WB, è stato utilizzato il modulo Static 
Structural, il quale consente di ricavare lo stato di tensione all’interno di una 
struttura soggetta a sollecitazioni di tipo statico, che possono essere fornite, ad 
esempio, in termini di accelerazioni. 
 
Figura 5.4 – Modulo relativo all’analisi statica. 
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Una volta avviato il suddetto modulo, il primo passo è stato quello della creazione 
della libreria dei materiali da utilizzare durante le analisi, sebbene alcuni di questi 
fossero già presenti nelle librerie predefinite del software. 
Nella tabella seguente si riporta l’elenco dei materiali utilizzati, correlato dalle 
principali proprietà meccaniche. 
Materiale 
Densità 
[݇݃ ݉ଷ⁄ ] 
Modulo di 
Young [ܲܽ] 
Tensione di 
snervamento [ܲܽ] 
Tensione di 
rottura [ܲܽ] 
AISI 316 8000 ૚.ૢ ∙ ૚૙૚૚ ૛.૝ ∙ ૚૙ૡ ૞.૞ ∙ ૚૙ૡ 
Al 7075 T6 2810 ૠ.૛ ∙ ૚૙૚૙ ૞.૙ ∙ ૚૙ૡ ૞.ૠ ∙ ૚૙ૡ 
Acciaio 
inossidabile 
7750 ૚.ૢ ∙ ૚૙૚૚ ૛.૚ ∙ ૚૙ૡ ૞.ૢ ∙ ૚૙ૡ 
Alluminio 2770 ૠ.૚ ∙ ૚૙૚૙ ૛.ૡ ∙ ૚૙ૡ ૜.૚ ∙ ૚૙ૡ 
Nitruro di boro 3490 ૞.૞ ∙ ૚૙૚૙ / ૞.૞ ∙ ૚૙ૠ 
Ferro 7870 ૛.૙ ∙ ૚૙૚૚ ૞.૙ ∙ ૚૙ૠ ૞.૝ ∙ ૚૙ૡ 
Rame 8300 ૚.૚ ∙ ૚૙૚૚ ૛.ૡ ∙ ૚૙ૡ ૝.૜ ∙ ૚૙ૡ 
 
Tabella 5.2 – Materiali utilizzati al fine delle analisi. 
 
In secondo luogo, si è proceduto con l’importare il modello 3D del propulsore ad 
effetto Hall, fornito da Alta S.p.A. In questa fase, tale modello ha subito delle piccole 
modifiche, necessarie alla corretta identificazione dei vincoli di contatto tra le 
superfici dei vari componenti. Di conseguenza, i materiali inseriti nella libreria 
precedentemente creata sono stati assegnati ai corrispondenti componenti. 
Nella figura seguente è possibile visualizzare il modello 3D del propulsore in esame, 
oltre all’orientamento del sistema di riferimento ortogonale (x,y,z), solidale allo 
stesso. Come si può vedere l’asse x coincide con l’asse longitudinale del propulsore, 
mentre gli assi y e z corrispondono a due generiche direzioni laterali. 
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Figura 5.5 – Modello del propulsore ad effetto Hall importato in Ansys WB. 
 
A questo punto è stato necessario definire le connessioni tra le superfici a contatto 
del modello. In un primo momento le analisi sono state realizzate imponendo dei 
contatti di tipo bonded e no separation. Ciò, però, ha messo in evidenza che una tale 
simulazione dei collegamenti tra i vari componenti può portare a risultati falsati, 
soprattutto riguardo le analisi di tipo dinamico; questo, principalmente, a causa 
dell’ipotesi di assenza di attrito legata alla presenza dei contatti del tipo no 
separation.  Quindi, al fine di simulare in maniera sufficientemente corretta le 
connessioni tra i numerosi elementi del propulsore si è optato per l’utilizzo della 
tipologia di contatto bonded. 
Un’ulteriore opzione sarebbe stata quella di sfruttare i contatti di tipo frictionless, 
rough e frictional. Ciò, però, avrebbe reso lo studio delle sollecitazioni irrealizzabile 
a causa dell’introduzione di non linearità, portando a tempi di analisi eccessivamente 
lunghi, o al completo arresto della simulazione per via delle limitate prestazioni del 
calcolatore. 
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Successivamente, è stata realizzata la mesh del modello, scegliendo una dimensione 
opportuna degli elementi della stessa e realizzando, dove ritenuto necessario, degli 
infittimenti, in modo tale da ottenere risultati sufficientemente accurati nella fase di 
risoluzione. 
 
Figura 5.6 – Risultato dell’operazione di mesh del modello. 
 
Fatto ciò, si è passati all’applicazione dei vincoli di supporto fisso (fixed support). A 
tale scopo si è cercato di simulare la presenza delle viti di fissaggio, attraverso la 
definizione di opportune superfici alla base del supporto del propulsore, così come si 
può vedere nella figura seguente. 
 
Figura 5.7 – Superfici definite per il vincolo di supporto fisso. 
 
Pertanto, sono state applicate le componenti della massima accelerazione 
longitudinale e laterale associate al lanciatore Vega, opportunamente corrette dai 
margini di qualifica già indicati. Tali valori sono riportati nella tabella seguente. 
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Asse longitudinale Asse laterale 
Livello 
nominale [݉/ݏଶ] Livello di qualifica [݉/ݏଶ] Livello nominale [݉/ݏଶ] Livello di qualifica [݉/ݏଶ] 
54 68 8.8 11 
 
Tabella 5.3 – Valori della massima accelerazione longitudinale e laterale per l’analisi statica. 
 
Durante tale fase dell’analisi sono stati presi in considerazione diversi possibili modi 
di posizionare il propulsore all’interno del fairing, corrispondenti a differenti 
direzioni dei carichi statici. Ad ognuna di tali configurazioni corrisponde, quindi, una 
particolare distribuzione delle tensioni, nonché uno specifico valore della tensione 
massima. 
Nel descrivere l’orientamento relativo del propulsore rispetto al lanciatore Vega si 
farà riferimento al sistema di riferimento globale (X,Y,Z), solidale al veicolo di 
lancio, indicato nella figura seguente. 
 
Figura 5.8 – Sistema di riferimento associato al lanciatore Vega. 
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Si noti, quindi, che i carichi longitudinali indicati nella tabella 5.2 agiscono lungo 
l’asse ܺ  del sistema di riferimento del lanciatore, mentre quelli laterali possono 
essere applicati in corrispondenza di una qualsiasi delle infinite direzioni 
perpendicolari all’asse longitudinale.  
Nei paragrafi seguenti saranno presentati i risultati relativi le analisi statiche condotte 
sul propulsore ad effetto Hall, per diversi casi, corrispondenti a vari orientamenti 
dello stesso all’interno del fairing. Tali analisi sono state condotte allo scopo di 
indagare su quale possa essere la combinazione di carichi maggiormente critica.  
5.5.1.1 Caso I 
In questa prima analisi si è ipotizzato un posizionamento del propulsore all’interno 
del fairing tale che la componente longitudinale dell’accelerazione sia diretta lungo 
l’asse x (coincidente con l’asse X del lanciatore), mentre quella laterale sia diretta 
lungo l’asse y. 
Ciò può essere visualizzato più chiaramente attraverso la figura seguente, in cui 
vengono indicate le componenti dell’accelerazione stazionaria. 
 
 
  
 
൞
ܽ௫ = 68	݉/ݏଶ
ܽ௬ = 11	݉/ݏଶ
ܽ௭ = 0														 
Figura 5.9 – Accelerazione agente sul propulsore nel caso dell’orientamento I. 
 
Una volta applicati i carichi si è proceduto con la fase di risoluzione del problema, 
ottenendo una tensione massima pari a circa ૞.૞	ࡹࡼࢇ in corrispondenza 
dell’elemento mostrato nella figura seguente. 
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Figura 5.10 – Tensione massima ottenuta a seguito dell’analisi statica nel caso I. 
 
5.5.1.2 Caso II 
Nella seconda analisi statica si è considerato un orientamento del propulsore per cui 
la componente longitudinale dell’accelerazione è diretta come nel caso precedente, 
mentre la componente laterale agisce lungo l’asse z. 
Nella seguente figura sono indicate le componenti dell’accelerazione, oltre al sistema 
di riferimento solidale al propulsore. 
 
 
  
 
൞
ܽ௫ = 68	݉/ݏଶ
ܽ௬ = 0														
ܽ௭ = 11	݉/ݏଶ 
Figura 5.11 – Accelerazione agente sul propulsore nel caso dell’orientamento II. 
 
Dunque, dopo aver applicato i carichi nella maniera indicata precedentemente, è stata 
avviata la fase di risoluzione, ottenendo un valore della tensione massima 
equivalente pari a circa ૞.૚૞	ࡹࡼࢇ, così come è mostrato nella figura successiva. 
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Figura 5.12 – Tensione massima ottenuta a seguito dell’analisi statica nel caso II. 
 
5.5.1.3 Caso III 
La terza analisi dei carichi statici prevede un orientamento del propulsore 
corrispondente al caso in cui l’accelerazione longitudinale agisce lungo l’asse y e la 
componente laterale dell’accelerazione è diretta lungo l’asse x, così come è messo in 
evidenza nella figura 5.13. 
 
 
  
 
൞
ܽ௫ = 11	݉/ݏଶ
ܽ௬ = 68	݉/ݏଶ	
ܽ௭ = 0															 
Figura 5.13 – Accelerazione agente sul propulsore nel caso dell’orientamento III. 
 
Quindi, avendo applicato le componenti delle accelerazioni, la fase di risoluzione 
dell’analisi statica ha permesso di ottenere la distribuzione delle tensioni, con un 
valore massimo della tensione equivalente pari a circa ૚૙.ૢ	ࡹࡼࢇ in corrispondenza 
dell’elemento indicato nella figura seguente. 
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Figura 5.14 – Tensione massima ottenuta a seguito dell’analisi statica nel caso III. 
 
5.5.1.4 Caso IV 
Nell’ultima analisi statica condotta si è ipotizzato un orientamento relativo del 
propulsore rispetto al veicolo di lancio tale che la componente longitudinale 
dell’accelerazione sia diretta lungo l’asse y e quella laterale agisca lungo l’asse x. 
Tale situazione viene indicata nella figura 5.15. 
 
 
  
 
൞
ܽ௫ = 11	݉/ݏଶ
ܽ௬ = 0														
ܽ௭ = 68	݉/ݏଶ 
Figura 5.15 – Accelerazione agente sul propulsore nel caso dell’orientamento IV. 
 
Dopo aver applicato le accelerazioni indicate, è stato possibile risolvere il problema 
statico, ottenendo che il massimo valore della tensione equivalente è pari a circa 
૛૟.ૠ૚	ࡹࡼࢇ. 
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Tale tensione è localizzata in corrispondenza dell’elemento mostrato nella figura 
seguente. 
 
Figura 5.16 – Tensione massima ottenuta a seguito dell’analisi statica nel caso IV. 
 
I risultati ottenuti, a seguito della conduzione di tale analisi, mettono in evidenza che 
tale caso corrisponde, tra quelli esaminati, a quello maggiormente critico. 
Inoltre, è possibile mettere in evidenza la deformazione massima relativa a tale caso, 
associata ad un valore dello spostamento pari a circa ૙.૙૜	࢓࢓ per il componente 
illustrato nella figura 5.17. 
 
Figura 5.17 – Deformazione massima ottenuta a seguito dell’analisi statica. 
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Perciò, la successiva analisi dinamica è stata condotta tenendo in considerazione lo 
stato di tensione relativo al caso IV, al fine di ottenere un’analisi che mettese in 
evidenza la peggiore tra le situazioni che si possono verificare durante il lancio. 
 
5.5.2 Analisi dinamica 
 
Una volta effettuata l’analisi dei carichi statici, il passo successivo è stato quello di 
condurre un’analisi dei carichi dinamici.  
A tale scopo si è proceduto, innanzitutto, con la realizzazione dell’analisi modale, al 
fine di ricavare le frequenze naturali del propulsore ed i corrispondenti modi propri 
di vibrare.  
Successivamente, sono state affrontate le altre tipologie di analisi dinamica 
presentate precedentemente. 
 
5.5.2.1 Analisi modale in condizioni di pre-tensionamento 
 
L’analisi modale della struttura rappresentata dal propulsore è stata legata all’analisi 
statica precedentemente realizzata, ottenendo la, già citata, analisi modale in 
condizioni di pre-tensionamento. Un’analisi di questo tipo utilizza lo stato di 
tensione relativo all’applicazione dei carichi statici per calcolare le frequenze naturali 
del sistema. Queste, infatti, per il fenomeno dello stress-stiffening, assumono dei 
valori differenti rispetto al caso in cui il sistema non sia soggetto a tensioni interne. 
Ciò è dovuto all’influenza delle ultime sulla rigidezza totale della struttura.  
In particolare, come messo in evidenza nel documento [2], l’effetto delle tensioni di 
trazione è di aumentare la rigidezza, con un conseguente incremento dei valori delle 
frequenze naturali. Invece, le tensioni derivanti da carichi di compressione hanno 
l’effetto contrario, portando ad una riduzione dei valori delle frequenze proprie. 
La realizzazione di tale analisi è stata possibile accedendo al modulo Modal e 
collegandolo al modulo relativo all’analisi statica come indicato nella figura 
seguente. 
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Figura 5.18 – Legame tra l’analisi statica e quella modale. 
 
Grazie al legame tra le due analisi, non è stato necessario definire nuovamente le 
informazioni relative ai materiali, al modello del propulsore ed ai vincoli imposti, 
così come non si è reso necessario effettuare una nuova mesh. 
Pertanto, l’analisi modale, effettuata tenendo conto delle tensione introdotte dalle 
accelerazioni statiche, ha permesso di ottenere le prime ventotto frequenze naturali 
del propulsore in esame ed i modi propri associati.  
Tali frequenze, indicate nella tabella seguente, sono state utilizzate dal software per 
realizzare le successive analisi dinamiche, i cui risultati verranno presentati nei 
paragrafi seguenti. Il numero di frequenze naturali ricavate deriva dalla necessità di 
coprire l’intero intervallo di frequenza relativo alle analisi dinamiche condotte. 
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Modo 
proprio 
Frequenza 
naturale [Hz] 
Modo 
proprio 
Frequenza 
naturale [Hz] 
Modo 
proprio 
Frequenza 
naturale [Hz] 
1 314.69 11 3810.3 21 8245 
2 1016.4 12 4168.5 22 8385.3 
3 1054.4 13 5259.5 23 8521.1 
૝ 1824.2 14 5729.3 24 8556.8 
૞ 1845.5 15 6112.2 25 9233.5 
૟ 2100.7 16 6153 26 9239.2 
ૠ 2564.4 17 7419.1 27 9315.9 
ૡ 2676.3 18 7515.1 28 11169 
ૢ 2706.5 19 7883.3   
૚૙ 3555.9 20 8004.6   
 
Tabella 5.4 – Elenco delle prime ventotto frequenze naturali del propulsore ad effetto Hall. 
5.5.2.2 Analisi della risposta alle vibrazioni sinusoidali 
 
A seguito dell’analisi modale è stata effettuata l’analisi della risposta alle vibrazioni 
sinusoidali associate al lanciatore Vega durante il lancio. 
A tale scopo all’interno dell’ambiente di lavoro del software è stato utilizzato il 
modulo denominato Harmonic Response. Per condurre tale analisi è stato necessario 
creare un legame tra il suddetto modulo e quello precedente relativo all’analisi 
modale. Come si vedrà in seguito, tale approccio, essenziale al fine della conduzione 
dell’analisi, è stato utilizzato per tutte le analisi dinamiche realizzate e consente di 
sfruttare, come nel caso precedente, tutte le informazioni fornite inizialmente 
(geometria, vincoli, mesh, etc.). 
Per ottenere dei risultati completi, si è reso necessario condurre tre analisi 
consecutive della risposta, ciascuna relativa ad un determinato intervallo di 
frequenze. Infatti, ad ognuno di questi intervalli corrisponde un dato valore 
dell’accelerazione massima, avente una componente longitudinale ed una laterale (in 
riferimento al sistema di riferimento associato al lanciatore Vega). 
Tali valori sono indicati nelle tabelle 5.5 e 5.6 
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Frequenza [Hz] Livelli nominali [݉ ݏଶ⁄ ] Livelli di qualifica [݉ ݏଶ⁄ ] 
5-25 7.8 12.4 
25-45 7.8 12.4 
45-100 0.98 1.6 
 
Tabella 5.5 – Valori di vibrazione sinusoidale lungo l’asse longitudinale del lanciatore. 
 
Frequenza [Hz] Livelli nominali [݉ ݏଶ⁄ ] Livelli di qualifica [݉ ݏଶ⁄ ] 
5-25 7.8 12.4 
25-45 5 8 
45-100 5 8 
 
Tabella 5.6 – Valori di vibrazione sinusoidale per l’asse laterale del lanciatore. 
 
Nella figura seguente, invece, viene mostrato il collegamento realizzato tra le analisi 
presentate finora. 
 
 
Figura 5.19 – Realizzazione del legame con le analisi della risposta armonica. 
 
A questo punto, per ognuna delle analisi della risposta armonica, è stato inserito 
l’intervallo di frequenze dato e le componenti di accelerazione corrispondenti, 
assieme ad un valore del rapporto di smorzamento pari a ૙.૙૛, relativo al caso di 
strutture pretensionate . 
In seguito, la fase di risoluzione delle analisi, realizzata sfruttando il metodo della 
sovrapposizione modale, ha permesso di ottenere il valore della massima tensione 
equivalente, in funzione della frequenza di vibrazione sinusoidale. 
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Per le tre analisi condotte i valori di tali tensioni sono indicati nella tabella seguente. 
Intervallo di 
frequenze [Hz] 
Tensione 
massima [MPa] 
5-25 5.16 
25-45 5.12 
45-100 0.92 
 
Tabella 5.7 – Valori massimi della tensione equivalente nelle analisi della risposta armonica. 
 
Le tensioni massime equivalenti, ricavate dalle tre analisi della risposta alle 
vibrazioni sinusoidali, si hanno in corrispondenza degli elementi mostrati nelle figure 
seguenti. 
 
 
 
Figura 5.20 – Elemento soggetto alla massima tensione equivalente per l’analisi della 
risposta alle vibrazioni sinusoidali con frequenza compresa tra 5 Hz e 25 Hz. 
148 
 
 
Figura 5.21 – Elemento soggetto alla massima tensione equivalente per l’analisi della 
risposta alle vibrazioni sinusoidali con frequenza compresa tra 25 Hz e 45 Hz. 
 
 
Figura 5.22 – Elemento soggetto alla massima tensione equivalente per l’analisi della 
risposta alle vibrazioni sinusoidali con frequenza compresa tra 45 Hz e 100 Hz. 
 
Un’ulteriore utile informazione che è possibile ricavare a seguito di tali analisi 
riguarda la deformazione massima, che per ciascun intervallo di frequenza si rivela 
essere sufficientemente bassa da poter essere trascurata. 
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5.5.2.3 Analisi della risposta agli urti meccanici 
 
Per effettuare l’analisi della risposta agli urti meccanici è stato utilizzato il modulo 
Response Spectrum, che consente di utilizzare lo spettro della risposta agli urti in 
termini di accelerazione. Anche in questo caso si è realizzato un collegamento con le 
precedenti analisi al fine dell’utilizzo dei risultati dell’analisi modale e delle 
informazioni inserite in fase di pre-processing. Per simulare l’applicazione degli urti 
lungo i tre assi del sistema di riferimento solidale al propulsore ad effetto Hall, si è 
proceduto con la realizzazione di tre analisi dello spettro della risposta, ciascuna 
relativa ad una direzione caratteristica dell’urto. 
Nella figura seguente si riporta lo spettro della risposta agli urti in termini di 
accelerazione, relativo al lanciatore Vega. 
 
Figura 5.23 – Spettro della risposta agli urti associato al veicolo di lancio Vega. 
 
Al fine della realizzazione delle analisi orientate al processo di qualifica, tale spettro 
è stato corretto nel modo già indicato, ottenendo i valori mostrati nella tabella 
seguente. 
Frequenza [Hz] Livelli nominali [݉/ݏଶ] Livelli di qualifica [݉/ݏଶ] 
100 196.2 392.4 
2000 19620 39240 
10000 19620 39240 
Tabella 5.8 – Valori dello spettro della risposta all’urto. 
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Invece, nella figura 5.24 viene mostrata la relazione tra le analisi effettuate. 
 
Figura 5.24 – Realizzazione del legame con le analisi dello spettro della risposta agli urti. 
 
Una volta definito il valore del rapporto di smorzamento, indicato precedentemente, 
si è proceduto con l’inserimento dei valori di accelerazione e frequenza 
rappresentativi dello spettro della risposta da utilizzare. Ciò è stato effettuato per le 
tre analisi, specificando in ciascun caso la direzione dell’accelerazione associata 
all’urto. 
Dopo la fase di risoluzione sono stati ricavati i valori della deformazione massima 
ottenuta a seguito degli urti nelle tre direzioni ortogonali ed i valori della massima 
tensione equivalente. Questi ultimi si rivelano essere notevolmente alti, superando la 
tensione di snervamento dei materiali che costituiscono i vari componenti del 
propulsore. 
Nella tabella seguente si indicano i valori dei massimi spostamenti causati dagli urti 
nelle tre direzioni del sistema di riferimento solidale al propulsore. 
Direzione dell’urto Deformazione massima [mm] 
Asse x 2.84 
Asse y 0.41 
Asse z 0.90 
Tabella 5.9 – Deformazione massima causata dagli urti nelle tre direzioni ortogonali. 
 
Nelle figure seguenti, invece, vengono mostrati gli elementi soggetti alla massima 
tensione equivalente per ciascuna delle tre analisi dello spettro della risposta agli urti. 
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Figura 5.25 – Elemento soggetto alla massima tensione equivalente, ricavata a seguito  
dell’analisi dello spettro della risposta agli urti lungo l’asse x. 
 
 
Figura 5.26 – Elemento soggetto alla massima tensione equivalente, ricavata a seguito  
dell’analisi dello spettro della risposta agli urti lungo l’asse y. 
 
 
Figura 5.27 – Elemento soggetto alla massima tensione equivalente, ricavata a seguito  
dell’analisi dello spettro della risposta agli urti lungo l’asse z. 
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5.5.2.4 Analisi della risposta alle vibrazioni casuali 
 
Al fine di realizzare un’analisi della risposta alle vibrazioni casuali indotte dal 
lanciatore sul propulsore ad effetto Hall, il modulo utilizzato all’interno 
dell’ambiente di lavoro del software Ansys WB è stato quello denominato Random 
Vibration. 
Come è possibile vedere dall’immagine seguente, il collegamento con le analisi 
precedenti è stato realizzato in maniera del tutto analoga ai casi esposti finora, 
sfruttando gli ormai noti vantaggi relativi alla fase di pre-processing. 
 
Figura 5.28 – Realizzazione del legame con le analisi delle vibrazioni casuali. 
 
Nell’immagine seguente, invece, viene mostrato in che modo i moduli relativi alle 
varie analisi sono stati legati tra loro. 
 
 
Figura 5.29 – Panoramica dell’ambiente di lavoro con i collegamenti tra le analisi realizzate. 
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In questo tipo di analisi i dati riguardanti l’ambiente vibrazionale, utilizzati in 
ingresso, sono stati forniti in termini di densità spettrale di potenza (PSD) relativa 
all’accelerazione ed espressa in ݃ଶ/ܪݖ. Si tenga presente che i valori limite nominali 
delle vibrazioni casuali sono intesi come “carichi 3-sigma (3-sigma loads)”, ovvero 
sono ottenuti moltiplicando il valore quadratico medio (rms) dell’accelerazione per 
un fattore 3. 
Al fine di ottenere un’analisi sufficientemente rappresentativa delle condizioni 
riscontrabili durante il lancio, si è proceduto con la realizzazione di tre analisi della 
risposta alle vibrazioni casuali, ognuna relativa ad un asse del sistema di riferimento 
solidale al propulsore. Nella tabella seguente si riportano i valori della densità 
spettrale di potenza utilizzati durante queste ultime tre analisi, così come viene 
riportato in [3]. Tali valori derivano direttamente dai requisiti dei test di qualifica, 
indicati nel capitolo 2. 
Frequenza [Hz] Livelli nominali [݃ଶ/ܪݖ] Livelli di qualifica [݃ଶ/ܪݖ] 
20 0.0008 0.002 
70 0.014 0.035 
900 0.014 0.035 
2000 0.0012 0.003 
 
Tabella 5.10 – Densità spettrale di potenza in termini di accelerazione per  
l’analisi della risposta alle vibrazioni casuali.  
Quindi, avendo inserito il valore del rapporto di smorzamento, si è passati alla fase di 
risoluzione delle analisi, ottenendo i valori della massima tensione equivalente nei tre 
casi, indicati qui di seguito. 
Direzione Massima tensione equivalente [MPa] 
Asse x 42.44 
Asse y 174.4 
Asse z 239.7 
 
Tabella 5.11 – Valori della massima tensione equivalente ricavata con le tre  
analisi della risposta alle vibrazioni casuali. 
Nelle figure seguenti è possibile visualizzare il componente soggetto alla massima 
tensione equivalente, per ognuna delle tre analisi condotte. 
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Figura 5.30 – Localizzazione della massima tensione equivalente ricava attraverso l’analisi 
della risposta alle vibrazioni casuali lungo l’asse x. 
 
 
Figura 5.31 – Localizzazione della massima tensione equivalente ricava attraverso l’analisi 
della risposta alle vibrazioni casuali lungo l’asse y. 
 
 
Figura 5.32 – Localizzazione della massima tensione equivalente ricava attraverso l’analisi 
della risposta alle vibrazioni casuali lungo l’asse z. 
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Oltre alle tensioni massime, anche in questo caso, sono stati ricavati i massimi valori 
delle deformazioni. Tuttavia, gli spostamenti associati a tali deformazioni risultano 
trascurabili in quanto notevolmente bassi. 
5.5.3 Conclusioni sulle analisi condotte 
Grazie ai risultati delle analisi precedenti è possibile stabilire quali siano i 
componenti del propulsore dove si localizzano le tensioni maggiori derivanti dalle 
sollecitazioni imposte, oltre ai valori degli spostamenti che si verificano a seguito 
delle deformazioni. In particolare, i valori più alti della tensione equivalente, tali da 
causare lo snervamento e la rottura di alcuni elementi del propulsore, si ottengono a 
seguito dell’applicazione degli urti meccanici e sono localizzati, principalmente, in 
corrispondenza di raccordi e rastremazioni. Inoltre, valori elevati della tensione si 
ottengono anche a seguito dell’analisi delle vibrazioni casuali, la cui azione potrebbe 
portare al superamento della tensione di snervamento in determinati componenti del 
propulsore ad effetto Hall esaminato. Ciò si può osservare, in particolare, per le 
vibrazioni casuali agenti lungo l’asse z del sistema di riferimento solidale al 
propulsore. 
Quindi, al fine di diminuire le tensioni nelle zone maggiormente critiche per 
raggiungere valori inferiori alla tensione di snervamento caratteristica del materiale, 
si potrebbe agire attraverso un aumento dei raggi di raccordo e modificando gli 
spessori ed i diametri dei diversi componenti. Si tenga presente che la realizzazione 
di tali modifiche deve essere effettuata in modo tale da non alterare le prestazioni del 
propulsore ad effetto Hall in esame.  
Si noti che l’intensità degli urti meccanici che si verificano durante le varie fasi del 
lancio dipende anche dal tipo di adattatore utilizzato per fissare il payload al 
lanciatore. Quindi, al fine di ridurre i valori massimi delle tensioni interne può essere 
utile affidarsi ad un adattatore che consenta una maggiore attenuazione delle 
sollecitazioni trasmesse al propulsore. Ciò, naturalmente, nel caso in cui per il 
lanciatore selezionato sia disponibile un dispositivo di collegamento che presenti tali 
caratteristiche. 
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Conclusioni e sviluppi futuri 
 
 
 
In questa tesi è stata condotta un’analisi della risposta di un propulsore ad effetto 
Hall alle sollecitazioni meccaniche imposte durante le varie fasi del lancio in orbita.  
In particolare, sono stati messi in evidenza gli aspetti maggiormente critici di 
un’analisi dei carichi statici e dinamici associati ad un lanciatore, nonché il sistema 
di tensioni interne causato da un particolare ambiente meccanico. 
Le analisi realizzate hanno tenuto conto degli opportuni margini di sicurezza, 
utilizzati durante i test di qualifica dei diversi componenti di un veicolo spaziale. 
 
Nella prima parte di questo lavoro è stata effettuata, innanzitutto, una breve 
introduzione sulla propulsione utilizzata in ambito spaziale, concentrando 
l’attenzione sulla propulsione elettrica e, nello specifico, sui propulsori ad effetto 
Hall. Ciò ha permesso di mettere in evidenza le caratteristiche principali di tale 
tipologia di propulsori e di descriverne, a grandi linee, il funzionamento. 
In seguito, sono stati presentati i diversi test che vengono realizzati nell’ambito di un 
processo di qualifica, descrivendone, nello specifico, le tipologie relative 
all’ambiente meccanico associato al lancio orbitale. Quindi, dopo aver introdotto le 
sollecitazioni legate ai veicoli di lancio, sono state descritte in maniera più 
approfondita le caratteristiche di urti e vibrazioni, facendo riferimento ai test ad essi 
associati.   
Successivamente, si è proceduto con la descrizione dell’ambiente meccanico 
associato a sei specifici veicoli di lancio, selezionati sia tra quelli europei, sia tra i 
lanciatori extra-europei. Per ciascuno di essi sono state fornite le informazioni 
necessarie alla conduzione dei test di qualifica, utili alla caratterizzazione delle 
sollecitazioni agenti sul payload tra la fase di decollo e quella di immissione in 
orbita. Ciò ha permesso di realizzare un confronto tra i suddetti veicoli di lancio, 
mettendo in evidenza le differenze in termini di severità dell’ambiente meccanico 
all’interno del fairing. 
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Nel capitolo successivo è stata effettuata una caratterizzazione degli aspetti più 
importanti di un problema di tipo vibrazionale, distinguendo tra i vari tipi di analisi 
dinamica e presentandone una formulazione in termini matematici. Inoltre, sono stati 
brevemente esposti i passi fondamentali di un’analisi delle vibrazioni, condotta 
attraverso un software agli elementi finiti. 
L’ultimo capitolo riguarda la realizzazione dell’analisi agli elementi finiti della 
risposta di un propulsore ad effetto Hall, in relazione all’ambiente meccanico 
associato ad un lanciatore specifico. A tale scopo è stata effettuata un’ipotesi di 
missione che permettesse di selezionare uno tra i veicoli di lancio presentati nel terzo 
capitolo. Quindi, si è proceduto col mostrare le diverse fasi dello studio condotto, 
presentando i risultati ottenuti in termini di tensioni interne e localizzando gli 
elementi del propulsore in corrispondenza dei quali si hanno i valori massimi di tali 
tensioni. Le analisi condotte hanno permesso, inoltre, di indagare sulla disposizione 
maggiormente critica del propulsore all’interno del fairing del lanciatore, tale da 
portare ai valori più alti delle tensioni massime equivalenti. 
 
Tale lavoro di tesi si propone come una base di partenza per la realizzazione di 
ulteriori analisi di tipo statico e dinamico, da condurre su uno specifico propulsore ad 
effetto Hall prima del necessario processo di qualifica che porterà al suo effettivo 
utilizzo a bordo di un veicolo spaziale. Infatti, dalle informazioni estratte da queste 
analisi è possibile scoprire quali siano le zone maggiormente sollecitate, consentendo 
di capire quali siano i componenti del propulsore su cui sia necessario agire al fine di 
ridurre le tensioni massime equivalenti. Eventuali modifiche e miglioramenti atti a 
rendere il propulsore idoneo alla qualifica, dovranno essere condotti senza causare 
una riduzione delle prestazioni dello stesso. Quindi, una volta apportate le dovute 
correzioni al modello di partenza, e dopo aver proceduto alla realizzazione fisica di 
tali modifiche, sarà possibile preparare il propulsore per il processo di qualifica. 
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MATERIALE REPERITO SU INTERNET 
 
 
Seminari su internet (webinars) riguardanti la conduzione di analisi dinamiche 
con ANSYS Workbench 
o Performing Random Vibration Analysis in ANSYS Mechanical 
o Transient Dynamic Analysis in ANSYS Mechanical 14.0 
o Understanding the New Linear Perturbation Method for Pre-Stressed Modal 
Analysis in ANSYS Mechanical 14.0 
 
Siti internet relativi ai test meccanici  
o http://www.european-test-services.net/services-mechanical-testing.html 
o http://www.intespace.net/en/tests/mechanical-tests.html 
o http://www.iabg.de/en/business-fields/aerospace/mechanical-tests.html 
o http://www.esa.int/Our_Activities/Space_Engineering/About_ESTEC_Test_
Centre2 
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